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Sommario
Il presente lavoro di tesi e` parte del progetto SIMONA-MAV (SIstema di
MONitoraggio Ambientale con Mini Aerial Vehicle) che il Dipartimento di
Ingegneria Aerospaziale dell’Universita` di Pisa, su finanziamento della Fon-
dazione Cassa di Risparmio di Pisa, ha intrapreso allo scopo di realizzare un
sistema di controllo automatico del territorio basato sull’impiego di velivoli
non abitati appartenenti alla classe MAV.
Il progetto SIMONA si pone il fine di realizzare un prototipo dimostratore
rispondente alle norme EUR/RTP 115.030.
Lo studio presentato nel seguito si occupa principalmente della caratterizza-
zione aerodinamica del velivolo, della messa a punto del FMS (Flight Mana-
gement System) e del simulatore di volo per la verifica del comportamento
dinamico del velivolo stesso.
La parte relativa alla costruzione e all’analisi strutturale e` invece argomento
di un altro lavoro di tesi attualmente in fase di elaborazione.
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αt angolo di incidenza delle ali canard
αwb angolo di incidenza del sistema ala-corpo
β angolo di sideslisp
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δdiffe deflessione differenziale dei motori posteriori
δtote deflessione totale dei motori posteriori
δd deflessione dell’alettone destro
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ε angolo di downwash
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V
Θ angolo di elevazione
λ taper ratio
Λ1/4 freccia ad un quarto della corda media aerodinamica
Λc/2 freccia sulla linea delle semicorde
ΛLE freccia al bordo d’attacco
Φ angolo di inclinazione
Ψ angolo di azimut
at pendenza della curva di portanza in coda in funzione di αt
awb pendenza della curva di portanza in ala-corpo in funzione di αwb
AR Aspect Ratio
b apertura alare
c¯ corda media aerodinamica
CD0 coefficiente di resistenza a portanza nulla
CG baricentro
CLα pendenza della curva CL − α
Clδa pendenza della curva Cl − δa
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aerodinamica in percentuale di corda
|h− hn| margine di stabilita` in percentuale di corda
it calettamento delle ali canard
I intensita` di corrente
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KD costante derivativa del controllore PID
KI costante integrale del controllore PID
KP costante proporzionale del controllore PID
kV costante di voltaggio
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l¯t distanza PN del sistema ala-corpo dal PN dell’ala canard
M0wb momento di beccheggio a portanza nulla del sistema ala-corpo
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VII
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p velocita` di rollio
q velocita` di beccheggio
r velocita` di imbardata
Rm resistenza di armatura
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Td spinta motore posteriore destro
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Ts spinta motore posteriore sinistro
V modulo della velocita`
Vx velocita` di traslazione lungo l’asse x corpo
Vy velocita` di traslazione lungo l’asse y corpo
Vz velocita` di traslazione lungo l’asse z corpo
W peso
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Introduzione
Si definisce UAV (Uninhabited Aerial Vehicle) un velivolo senza presenza
umana a bordo.
Un UAV puo` essere completamente autonomo, cioe` capace di seguire un
programma di volo preimpostato, oppure puo` essere pilotato tramite una
stazione di controllo a terra, fissa o mobile.
I velivoli non abitati, sin dalle prime versioni prodotte, hanno trovato largo
impiego nei vari conflitti armati laddove hanno svolto compiti di ricognizione
e attacco.
Recentemente pero`, l’interesse per l’utilizzo degli UAV in campo civile e`
cresciuto notevolmente anche grazie all’eccezionale progresso tecnologico del-
la componentistica che ha raggiunto pesi, dimensioni e costi estremamente
contenuti.
La possibilita` di trasportare carichi utili, cos`ı leggeri e performanti, rende un
UAV, rispetto ad un velivolo convenzionale, molto piu` adatto per le missioni
“D3” (Dirty, Dangerous, Dull) cioe` “sporche” (aree contaminate o disastra-
te), monotone (sorveglianza, ricognizione) e sostanzialmente pericolose per
l’incolumita` dell’equipaggio a bordo.
Al di la` del campo di applicazione, esistono numerose varieta` di UAV che si
differenziano fra loro per forma, dimensione, carico utile e tipo di missione;
fra questi sono attualmente oggetto di numerosi studi i MAV (Mini Aerial
Vehicle).
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Un MAV e` un mezzo aereo non abitato di piccole dimensioni e autonomia
limitata che rientra nella classe degli UAV tattici, ovvero velivoli che imbar-
cano strumenti ELINT (Electronic Intelligence) e telecamere per il monito-
raggio del territorio in tempo reale.
Si pensi ad esempio ad impieghi del MAV per controllare situazioni di som-
mosse o teppismo con necesisita` di identificare i responsabili e seguirli nei
loro spostamenti inizialmente non prevedibili. In queste situazioni e` auspica-
bile avere un sistema di facile controllabilita` manuale e rapidita` di risposta,
in grado di seguire i comandi dell’operatore che osserva la scena dal monitor
della stazione di terra e stabilisce via via la strategia di volo piu` conveniente.
Lo sviluppo di sistemi per l’osservazione in situ basata su UAV, dovendo
queste macchine operare anche su zone abitate, e` subordinato al consegui-
mento degli elevati livelli di sicurezza e affidabilita` necessari per evitare danni
ai terzi sorvolati.
Le configurazioni attualmente operative in campo militare non rispondono
ai requisiti necessari all’impiego civile.
Sono pertanto allo studio sia l’emanazione di norme regolamentari in grado
di garantire gli standard di sicurezza richiesti, sia la messa a punto di piat-
taforme di volo in grado di soddisfarle.
Per i MAV, le richieste piu` stringenti sono quelle relative alle dimensioni, al
peso e alle prestazioni. Per quanto riguarda la sicurezza invece, i requisiti, se
pur ovviamente presenti, sono meno onerosi per via delle piccole dimensioni
e della ridotta area letale in caso di caduta incontrollata del velivolo.
Le direttive Europee EUR/RTP 115.030 del marzo 2005, in vigore allo stato
attuale, richiedono per i dimostratori MAV le seguenti specifiche:
• Peso non superiore a 1,5 kg
• Ingombri non superiori a 0.5 m
• Sistema portatile e gestibile da una sola persona
• Tempo di approntamento non superiore a 5 minuti
• Capacita` di hovering con durata non inferiore a 15 minuti
• Velocita` di traslazione superiore a 30 m/s con durata di 30 minuti
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• Capacita` di volo autonomo pre-programmabile
• Raggio di azione 5 km (obbligatorio), 10 km (desiderabile), 15 km
(opzionale)
• Possibilita` di volare con vento stazionario di 10 m/s
• Carico utile: sensori elettro-ottici obbligatori, ad infrarosso desiderabili
• Velocita` di trasmissione immagini: 10 frame/s
L’abilitazione al pilotaggio non e` richiesta.
Questi requisiti risultano abbastanza severi e di non facile realizzazione.
Innanzi tutto la richiesta di dimensioni contenute associata alla necessita` di
alte prestazioni implica una notevole sofisticazione dell’aeromeccanica, dei
sistemi propulsivi e di controllo. Analogamente il vincolo sul peso e sull’au-
tonomia impone l’utilizzo di sistemi di alimentazione e di attuazione molto
prestanti ma contemporaneamente poco pesanti.
Ancora molto onerosa e` la richiesta di effettuare il volo a punto fisso: in
questo caso, l’insieme delle specifiche, in particolare quella relativa alla pi-
lotabilita` senza particolari abilitazioni, esclude l’impiego di una soluzione di
tipo elicottero, anzi induce a concepire e sviluppare nuove piattaforme di
volo.
A questo proposito presso il laboratorio di Meccanica del Volo del Diparti-
mento di Ingegneria Aerospaziale dell’Universita` di Pisa si sta sviluppando,
su finanziamento della Fondazione Cassa di Risparmio di Pisa (Convenzione
PR 2006-115), un sistema prototipale innovativo, capace di soddisfare le
suddette specifiche denominato “SIMONA-MAV ” (SIstema di MONitorag-
gio Ambientale con Mini Aerial Vehicle).
Il presente lavoro di tesi rientra nell’ambito di questo progetto e si propone
come obiettivo finale la determinazione delle principali caratteristiche aero-
dinamiche del velivolo, la messa a punto di un simulatore di volo e la sintesi
di un sistema automatico di controllo sia per la condizione di hovering che
per quella di volo traslato.
L’aspetto costruttivo, strutturale e realizzativo del prototipo e della sta-
zione di terra e` invece oggetto di un’altro lavoro di tesi tutt’ora in fase di
elaborazione.
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1.1 Organizzazione della tesi
La presente relazione di tesi e` organizzata nella maniera seguente:
• Nel Capitolo 2 vengono presentate le linee guida che hanno portato al
concepimento del sistema SIMONA-MAV.
• Il Capitolo 3 tratta la modellizzazione matematica del velivolo attra-
verso la quale e` stato messo a punto il Flight Management System e il
simulatore di volo.
• Nel Capitolo 4 viene illustrata la metodologia con la quale e` stata
definita l’aerodinamica del velivolo.
• Il Capitolo 5 riguarda la messa a punto del simulatore di volo, col quale
si sono valutate le caratteristiche di funzionamento del prototipo.
• Il Capitolo 6 e` incentrato sulla definizione del sistema di controllo
necessario alla controllabilita` e alla stabilizzazione in volo, e affronta
l’integrazione dei vari sistemi di autopilota all’interno del FMS.
• Nel Capitolo 7 vengono riportate le verifiche dei test di simulazione e
si analizza il comportamento dinamico del velivolo.
• Il Capitolo 8 riassume le conclusioni e delinea gli sviluppi futuri del
progetto.
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Il progetto SIMONA-MAV
Nel presente capitolo vengono esposte le linee guida con cui e` stata affrontata
la progettazione del sistema dimostratore e viene descritto il principio di
funzionamento dello stesso.
2.1 Impostazione del progetto
Per la realizzazione del prototipo, e` stato ritenuto conveniente impostare
il progetto per soddisfare delle specifiche leggermente variate rispetto alle
direttive EUR/RTP 115.030:
• Peso non superiore a 1.5 kg
• Ingombri non superiori a 0.8 m
• Sistema portatile e gestibile da una sola persona
• Tempo di approntamento non superiore a 5 minuti
• Capacita` di hovering
• Velocita` di traslazione superiore a 30 m/s
• Possibilita` di volare con vento stazionario di 10 m/s
• Carico utile: sensori elettro-ottici
• Velocita` di trasmissione immagini: 10 frame/s
5
2 – Il progetto SIMONA-MAV
Confrontando queste con le specifiche attualmente in vigore ed elencate nel
capitolo precedente, si puo` osservare come non siano stati considerati i requi-
siti relativi alla possibilita` di volo autonomo pre-programmabile, al raggio di
azione ed alla durata sia del volo traslato che a punto fisso.
Tale scelta e` stata supportata da una serie di considerazioni.
Riguardo alla pre-impostazione del volo si e` osservato che ai MAV e` richie-
sto principalmente il controllo del territorio nell’intorno dell’osservatore, con
possibilita` di adattarsi immediatamente all’evolversi delle situazioni in modo
non prevedibile all’inizio della missione, pertanto si e` ritenuto lecito classi-
ficare la pre-programmabilita` del volo come un requisito non essenziale per
tali macchine.
I tempi di volo e il raggio di azione sono legati al consumo di bordo, alle
capacita` delle batterie e alla portata del sistema telemetrico.
Poiche`, come sara` esposto in seguito, il sistema si basa su una configurazione
non convenzionale che necessita quindi di un’estesa campagna di test per ve-
rificarne sia le capacita` di volo sia l’adeguatezza alle specifiche, per giungere
il piu` velocemente possibile alla fase di sperimentazione, e` stato ritenuto op-
portuno utilizzare le migliori batterie ad oggi disponibili sul mercato ed un
sistema telemetrico largamente diffuso in ambito modellistico, quindi imme-
diatamente disponibile.
La durata in volo di tali batterie dovra` essere testata, ma stime preliminari
hanno indicato che sicuramente sara` tale da consentire la sperimentazione,
benche` non vi sia la certezza di poter soddisfare le specifiche indicate nel
Capitolo I.
Il sistema telemetrico scelto consente un raggio di azione non superiore ai
2000 m: tale distanza e` ampiamente sufficiente per effettuare le prove in
aria, ma comunque inferiore a quella richiesta.
In definitiva, se con tali test si dimostrera` la fattibilita` del sistema, l’adegua-
mento dei tempi di volo e dei raggi d’azione potra` essere effettuato successi-
vamente attraverso l’impiego di batterie piu` performanti, attualmente in fase
di sviluppo, e di telemetrie progettate ad hoc.
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2.2 Il sistema SIMONA-MAV
Il sistema dimostratore e` costituito nel suo complesso da una piattaforma
di volo, indicata brevemente come MAV, da un sistema di controllo e stabi-
lizzazione, da una telecamera e da una stazione di terra mobile in grado di
trasmettere i comandi di volo e di acquisire in real time le immagini trasmes-
se dalla telecamera.
Il MAV nella sua versione definitiva e` un velivolo tutt’ala in configurazione
canard.
Nelle figure seguenti se ne riporta una vista 3D e il trittico1. In tabella
2.1 vengono elencate le principali caratteristiche geometriche delle superfici
portanti.
Figura 2.1: Vista 3D della configurazione definitiva del MAV
1La struttura di sostegno del fan e` stata volutamente omessa in quanto attualmente in
fase di sviluppo.
7
2 – Il progetto SIMONA-MAV
Figura 2.2: Trittico della configurazione definitiva
ALA CANARD WINGLET
S [m2] 0.288 0.031 0.0045
b [m] 0.8 0.32 0.077
Λ1/4[deg] 34 18 25
c¯ [m] 0.39 0.1 0.068
λ [−] 0.33 0.48 0.17
AR [−] 2.23 3.25 1.31
Tabella 2.1: Caratteristiche geometriche delle superfici aerodinamiche
La peculiarita` del MAV, come evidente in figura 2.1, e` il duplice sistema
propulsivo costituito da un’elica centrale (fan) e da due motori posteriori.
Il fan permette la sostentazione durante il volo a punto fisso. I motori poste-
riori garantiscono la spinta necessaria al volo traslato, equilibrano la coppia
del fan in hovering permettendo il controllo in imbardata e rollio.
Durante il volo traslato l’aereo funziona in maniera convenzionale.
Le forze portanti sono prodotte dall’ala ed il controllo in rollio e beccheggio e`
garantito sia dalle superfici mobili presenti sul bordo d’uscita dell’ala (figura
2.3), sia dal trust vectoring ottenuto dalla rotazione simmetrica (per il pitch)
e/o antisimmetrica (per il roll) dei motori posteriori.
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Figura 2.3: Rotazione dei motori posteriori attorno l’asse trasversale
Durante il volo a punto fisso la forza sostentatrice e` invece generata dal fan,
mentre le azioni di controllo sono sempre garantite dalla rotazione dei moto-
ri posteriori, solidali alle superfici mobili e sempre attivi, per contrastare la
componente di spinta negativa dovuta all’inclinazione dell’asse del fan stesso.
Il beccheggio e il rollio si controllano attraverso la rotazione delle stesse super-
fici, mentre mediante la variazione asimmetrica del numero di giri si equilibra
la coppia del fan e si controlla l’imbardata.
Il fan regola invece la velocita` verticale.
In entrambe le fasi di volo la stabilita` e la manovrabilita` del velivolo sono
affidate ad un sistema di controllo automatico implementato nel Flight Ma-
nagement System.
I dati di volo, in uscita dalla IMU, e i segnali di riferimento, provenienti
dalla stazione di terra (GCS ), vengono elaborati dal sistema di gestione del
volo per la costruzione dei segnali di comando tramite un processore digitale
(DSP).
L’acquisizione delle immagini e la trasmissione a terra e` effettuata da una
telecamera.
La stazione di terra e` costituita da una trasmittente per il pilotaggio del
MAV e da un ricevitore in grado di acquisire i segnali video. Le immagini
possono essere visualizzate direttamente su un visore ad occhiale indossato
dal pilota e/o registrate per un successivo utilizzo.
9
2 – Il progetto SIMONA-MAV
In figura 2.4 e` riportato lo schema concettuale dell’intero sistema, mentre in
figura 2.5 e` mostrata la stazione di terra.
SERVOCOMANDI
Figura 2.4: Schema concettuale del sistema SIMONA-MAV
Figura 2.5: Stazione di terra
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Modello matematico del MAV e
dell’impianto propulsivo
In questo capitolo viene presentata la modellizzazione matematica del MAV,
con la quale e` stato messo a punto il sistema di controllo e il simulatore di vo-
lo per la determinazione del comportamento dinamico del velivolo in esame.
Vengono inoltre descritte la procedure utilizzate per il calcolo della condizione
di trim sia in hovering che in volo traslato, completando quanto effettuato
in [1] relativamente alla sola fase di volo stazionario.
3.1 Equazioni delle forze
In un sistema di riferimento assi corpo le equazioni delle forze sono del tipo
[2]:
FXB = m
(
U˙B +QBWB −RBVB + g sinΘ
)
FY B = m
(
V˙B +RBUB − PBWB + g sinΦ cosΘ
)
(3.1)
FZB = m
(
W˙B + PBVB −QBUB + g cosΦ cosΘ
)
Con riferimento alle notazioni di figura 3.1, le forze aerodinamiche e propul-
sive sono state cos`ı esplicitate:
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Figura 3.1: Schema per la valutazione di forze e momenti introdotti dal sistema
propulsivo
FXB = L sinα cos β −D cosα cos β − Y cosα sin β+
+ Ts cos δs + Td cos δd − Tf sin δf
FY B = L sinα sin β −D sinα cos β − Y cos β (3.2)
FZB = −L cosα−D sinα cos β − Y sinα sin β+
− Ts sin δs − Td sin δd − Tf cos δf
dove le forze di portanza (L), resistenza (D) e laterale (Y) assumono la forma:
L =
1
2
ρSV 2(CLαα+ CLqq + CLδeδe)
D =
1
2
ρSV 2(CD0 + kC
2
L) (3.3)
Y =
1
2
ρSV 2(CYββ)
e gli angoli di incidenza α e derapata β sono definiti in assi corpo dalle
relazioni:
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α = arctan
WB
UB
(3.4)
β = arcsin
WB√
U2B + V
2
B +W
2
B
(3.5)
3.2 Equazioni dei momenti
Le equazioni dei momenti in assi corpo assumono la forma [2]:
MXB = P˙BIx − R˙BIxz +QBRB(Iz − Iy)− PBQBIxz
MY B = Q˙BIy + PBRB(Ix − Iz)−R2BIxz + P 2BIxz (3.6)
MZB = R˙BIz − P˙BIxz + PBQB(Iy − Ix) +QBRBIxz
Analogamente a quanto fatto per le forze, le azioni di natura aerodinamica
e propulsiva sono state esplicitate nella seguente maniera:
MXB = Tsbt sin δs + Tdbt sin δd + Cs cos δs + Cd cos δd+
− Cf sin δf −D cos β − Y cos β + L˜
MY B = −Tslt sin δs − Tdlt sin δd −D sin β + Y cos β +M (3.7)
MZB = Tsbt cos δs − Tdbt cos δd − Cs sin δs − Cd sin δd+
− Cf cos δf −D sinα cos β − Y sinα cos β +N
dove le coppie di rollio (L˜), beccheggio (M) e imbardata (N) sono valutabili
attraverso:
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L˜ =
1
2
ρSV 2b
[
Clββ + Clδaδa + Cnδaδa + (Clpp+ Clrr)
b
2V
]
M =
1
2
ρSV 2c¯
[
Cm0 + Cmαα+ Cmδeδe + (Cmqq + Cmα˙α˙)
c¯
2V
]
(3.8)
N =
1
2
ρSV 2b
[
Cnββ + Cnδaδa + Cnδr δr + (Cnpp+ Cnrr)
b
2V
]
Nelle (3.7) oltre le coppie di natura aerodinamica, compaiono i momenti
prodotti dalle spinte Td e Ts del motore destro e sinistro e le coppie Cs, Cd,
Cf sviluppate rispettivamente dai motori posteriori e dal fan.
3.3 Modellizzazione dell’impianto propulsivo
La modellizzazione dell’apparato propulsivo e` stata effettuata sulla base dei
dati teorico-sperimentali ricavati nel lavoro di tesi condotto parallelamente a
questo e riguardante la realizzazione ‘hardware’ del prototipo.
Nelle figure 3.2 e 3.3 e` riportato l’andamento delle spinte erogate dal fan e
dai motori posteriori in funzione dei rispettivi numeri di giri a punto fisso.
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]
Figura 3.2: Curva rpmfan − Tfan
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Figura 3.3: Curva rpmmotore − Tmotore
Nota la costante di voltaggio kV e la perdita di tensione dovuta alla resistenza
di armatura Rm, rielaborando le equazioni descritte in [1] si ha:
rpm = kV (V −RmI) (3.9)
da questa si ricava l’andamento della tensione di alimentazione in funzione
della spinta erogata come mostrato nelle figure 3.4 e 3.5.
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Figura 3.4: Curva Vfan − Tfan
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Figura 3.5: Curva Vmotore − Tmotore
Le coppie generate dai motori presenti nelle equazioni 3.7 sono state valutate
tenendo conto della relazione:
C = kT (I − I0) (3.10)
L’andamento della curva coppia-spinta ricavato e`:
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Figura 3.6: Curva Cfan − Tfan
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Figura 3.7: Curva Cmotore − Tmotore
Nel presente lavoro di tesi, tenendo conto che per il velivolo sono significativi
i dati relativi agli elevati valori di spinta, le curve di figura 3.6 e 3.7 sono
state approssimate per semplicita` a rette di equazione:
Cf = kfTf
Cs = ksTs (3.11)
Cd = kdTd
In particolare sono stati assunti come valori di primo tentativo, da perfezio-
nare in futuro, i seguenti valori delle costanti di proporzionalita`:
kf = 0.0269
ks = kd = 0.021
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3.4 Equilibrio in hovering
Il caso di volo a punto fisso e` stato studiato mediante le equazioni 3.2 e
3.7 imponendo l’annullamento delle componenti di velocita` e degli angoli di
Eulero di elevazione Θ e inclinazione Φ.
Ts cos δs + Td cos δd − Tf sin δf = 0
Ts sin δs + Td sin δd + Tf cos δf −W = 0
Tsbt sin δs − Tdbt cos δd − kfTf sin δf+
+ ksTs cos δs + kdTd cos δd = 0 (3.12)
Ts sin δs + Td sin δd = 0
Tsbt cos δs − Tdbt cos δd − kfTf cos δf+
− ksTs sin δs − kdTd sin δd = 0
Dalle relazioni precedenti 1 e` stato possibile, non solo, ricavare la condizione
di trim, ma anche e soprattutto, verificare che questa venisse conseguita con
valori plausibili delle grandezze incognite.
I risultati ottenuti, riportati in tabella 3.1, hanno evidenziato che i valori delle
spinte e delle deflessioni sono compatibili con quelli fisicamente ottenibili con
i dispositivi montati sul MAV.
Tf [g] 809.97
Ts [g] 103.17
Td [g] 23.60
δs [deg] -0.83
δd [deg] 3.64
rpmf [giri/min] 7040
rpms [giri/min] 8084
rpmd [giri/min] 3814
Tabella 3.1: Condizioni di trim in hovering
1Il sistema di cinque equazioni nelle cinque incognite Tf ,Ts,Td,δs,δd e` stato risolto
imponendo δf = 9◦.
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3.5 Equilibrio in volo traslato
In condizioni di volo traslato il MAV e` comandato dai motori posteriori e
dalla deflessione delle superfici alle quali essi sono attaccati. Le leggi del
moto sono risultate pertanto le (3.2) e (3.7) depurate dai termini dipendenti
dal fan.
Posto β = φ = p = q = r = 0 le equazioni di equilibrio assumono la forma:
Ts cos δs + Td cos δd −W sinα− 1/2ρSV 2CDcosα+
+ 1/2ρSV 2(CLαα+ CLδeδe)sinα = 0
Ts sin δs + Td sin δd −W cosα+ 1/2ρSV 2CDsinα+
+ 1/2ρSV 2(CLαα+ CLδeδe)cosα = 0
Tsbt sin δs − Tdbt sin δd + Tsks cos δs + Tdkd cos δd+ (3.13)
+ 1/2ρSV 2bClδaδacosα− 1/2ρSV 2bCnδaδasinα = 0
Tslt sin δs + Tdlt sin δd − 1/2ρSV 2CDcosα(h− hn)c¯+
− 1/2ρSV 2c¯(Cm0 + Cmαα+ Cmδeδe) = 0
Tsbt cos δs − Tdbt cos δd − Tsks sin δs − Tdkd sin δd+
− 1/2ρSV 2bClδaδasinα+ 1/2ρSV 2bCnδaδacosα = 0
dove con δe e δa s’intendono rispettivamente la deflessione simmetrica e an-
tisimmetrica delle superfici di comando.
La soluzione del sistema 3.13, ottenuta utilizzando i coefficienti aerodinamici
calcolati in [1], ha suggerito la necessita` di apportare importanti modifiche
all’architettura del MAV rispetto al progetto iniziale presentato sempre in
[1] e rappresentato in figura 3.8.
Assumendo infatti i dati relativi a tale configurazione, e` stata ottenuto, nel
caso di alta incidenza (bassa velocita`), una condizione di trim conseguita con
escursioni eccessive delle superfici mobili.
Questo valore inaccettabile delle deflessioni non e` riconducibile alla modelliz-
zazione CFD esposta in [1] , ma dipende prevalentemente dall’elevato mar-
gine di stabilita` e dal ridotto valore di Cm0 indotto nel velivolo dal foro di
alloggiamento del fan.
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Figura 3.8: Vista 3D della configurazione iniziale del MAV
In tabella 3.2 sono riportate alcune delle principali caratteristiche aerodina-
miche ricavate in [1] e i valori delle spinte e delle deflessioni ottenuti al trim
per velocita` di traslazione di 8.5 m/s.
CLα [rad
−1] 2.734
Cmα [rad
−1] -0.673
Cmδe [rad
−1] -0.111
Cm0 0.011
|h− hn|[m] 0.077
α [deg] 19
Ts[g] 159
Td[g] 166
δs [deg] -49
δd [deg] -42
Tabella 3.2: Caratteristiche aerodinamiche della configurazione iniziale del MAV
e valori di spinte e deflessioni al trim per V=8.5 m/s
Risulta chiaro quindi che per equilibrare il MAV con valori accettabili delle
escursioni dei comandi e` necessario ridurre il margine di stabilita` e aumentare
il valore del coefficiente di momento a incidenza nulla.
La soluzione adottata a tal scopo e` stata quella di dotare il MAV di superfici
canard calettate rispetto alla direzione di portanza nulla ala-corpo.
La definizione della geometria delle alette canard e il calcolo delle nuove
caratteristiche aerodinamiche del MAV sono oggetto del prossimo capitolo.
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La caratterizzazione aeromeccanica della nuova configurazione del MAV e`
stata effettuata definendo dapprima una possibile geometria delle superfi-
ci canard mediante procedure note in letteratura ([2] e [3]) e, in seguito,
utilizzando un programma di calcolo CFD per la validazione dei risultati.
4.1 Considerazioni preliminari sul progetto
delle ali canard
Il punto di partenza per il dimensionamento del canard e` stato un esame
critico dei dati a disposizione 1 circa l’effetto del foro centrale sulla rigidezza
in beccheggio e sul coefficiente di momento a incidenza nulla del MAV.
In assenza del foro centrale si ha:
CLα = 3.151 rad
−1
Cmα = −0.401 rad−1
Cm0 = 0.032
1cfr. [1]
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In presenza del foro si ha:
CLα = 2.734 rad
−1
Cmα = −0.673 rad−1
Cm0 = 0.01
Dalla definizione di rigidezza in beccheggio:
Cmα = CLα(h− hn) (4.1)
e` stato ricavato il margine di stabilita` in percentuale della corda media
aerodinamica. Il valore di c¯ e` stato stimato mediante la (4.2)
c¯ =
2
3
cref
1 + λ+ λ2
1 + λ
(4.2)
dove cref e il rapporto di rastremazione λ sono stati calcolati considerando:
nel caso col foro la corda al center line di fusoliera e la corda al tip e, nell’altro
la corda tangente al foro e la corda al tip.
I valori ricavati sono stati:
c¯senzaforo = 0.39 m
c¯conforo = 0.31m
ottenendo quindi come margini di stabilita`:
|h− hn|senza foro = 12.7% c¯ = 0.049 m
|h− hn|con foro = 24.6% c¯ = 0.078 m
La presenza del foro determina pertanto un’arretramento del punto neutro
rispetto al baricentro di circa 3 cm e una riduzione del Cm0 di circa il 30%.
La funzione delle ali canard deve essere quindi quella di riportare in avanti
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il PN e recuperare parte della differenza di Cm0 in modo da ottenere valori
sostanzialmente simili a quelli della configurazione senza foro.
4.2 Geometria del canard
Le equazioni di equilibrio nel piano longitudinale risultano con le notazioni
di figura 4.1 e nell’ipotesi di:
• D  L
• angoli di incidenza piccoli
• disassamento dei piani contenenti baricentro e centri aerodinamici tra-
scurabile
L = Lwb + Lt (4.3)
M =M0wb − L(hnwb − lCG)− Ltl¯t (4.4)
Figura 4.1: Schema semplificato di forze e momenti nel piano longitudinale
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Indicando con i pedici ‘wb’ e ‘t’ i contributi del sistema ala-corpo e del canard,
la (4.3) in termini di coefficienti diventa:
CL = awbαwb + at
St
S
αt (4.5)
dove: α e` l’incidenza, a e` la pendenza della curva di portanza e S e` la
superficie in pianta.
L’incidenza del sistema ala-corpo e` funzione di:
• αt: angolo fra la direzione della corrente asintotica e la direzione di
portanza nulla del canard
• ε: angolo di downwash
• it: angolo di calettamento relativo fra ala e coda misurato fra le dire-
zioni di portanza nulla ala-corpo e canard.
Figura 4.2: Angoli di riferimento per la valutazione di αt e it
Dallo schema di figura (4.2) si ricava:
αwb = αt
(
1− ∂ε
∂αt
)
+ it − ε0 (4.6)
dalla quale, sostituendo nella (4.5) si ha:
CL = CLααt + awb(it − ε0) (4.7)
dove e` stato posto
CLα = awb
[
(1− ∂ε
∂αt
) +
at
awb
St
S
]
(4.8)
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Dall’eguaglianza
CLαα = CLααt + awb(it − ε0) (4.9)
le relazioni precedenti hanno permesso di ricavare l’angolo di incidenza ri-
spetto alla direzione di portanza nulla della configurazione completa.
α = αt +
awb
CLα
(it − ε0) (4.10)
dalla quale, derivando rispetto α, e` stato ottenuto:
∆α = ∆αt (4.11)
Il punto neutro della configurazione completa e` quel punto in cui si azzerano
le variazioni di momento al variare dell’incidenza.
Pertanto la distanza fra il PN e il naso del velivolo e` stata ricava annullando
la (4.4).
hn = hnwb −
∆Lt
∆L
l¯t = hnwb −
at∆αt
CLα∆α
l¯t
St
S
(4.12)
Le pendenze della curva di portanza relativa al canard e al sistema ala-corpo
sono state calcolate ([3]) mediante la 4.13:
a =
2piAR
2 +
√
4 + AR
2β2
k2
(
1 +
tan2 Λc/2
β2
) (4.13)
dove:
β =
√
1−M2
k =
Clα
2pi
Alla luce della (4.12) e delle equazioni precedenti le alette canard sono state
dimensionate considerando come parametro di progetto il rapporto St/S fra
le superfici in pianta della coda e dell’ala.
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In particolare assunti:
AR = 3.25
l¯t = 0.4 [m]
∂ε
∂αt
= 0.15
Clαt = 5.901 [rad
−1] NACA 0012
Clαwb = 5.328 [rad
−1] Eppler 184
scelto St/S = 0.11 e` stato ricavato un margine di stabilita` di 0.045 m e una
rigidezza in beccheggio di -0.4716 rad−1.
Tali risultati sono in linea con l’idea di base di ripristinare le grandezze della
configurazione senza foro.
4.3 Definizione del calettamento
Il calettamento dell’ala canard e` necessario per recuperare, almeno in parte,
la perdita di Cm0 che si verifica per la presenza del foro centrale.
Il momento di beccheggio calcolato rispetto al PN risulta, secondo le nota-
zioni di figura 4.1:
M0 =M0wb − L(hnwb − hn) + Ltl¯t (4.14)
Passando ai coefficienti:
Cm0 = Cm0wb − CLα
(hnwb − hn)
c¯
α+ at
St
S
l¯t
c¯
αt (4.15)
da cui, mediante le (4.6) e (4.12), si ha:
Cm0 = Cm0wb − at
St
S
l¯t
c¯
awb
CLα
(it − ε0) (4.16)
Posto ε0 = 0 e fissato un angolo di calettamento it = −3◦, con i dati sopra
ricavati e` stato ottenuto Cm0 = 0.03, che e` sensibilmente maggiore di quello
della configurazione iniziale.
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Oltre al calettamento rispetto al sistema ala-corpo, e` stato previsto per le ali
canard anche un opportuno angolo diedro.
Tale accorgimento e` stato dettato da considerazioni di carattere strutturale
e costruttivo.
Infatti, essendo quella della’ala canard una modifica postuma ad un proto-
tipo in avanzata fase di costruzione, e` stato necessario adattare le esigenze
alla forma dei componenti gia` costruiti.
Il valore scelto di Γ = −5◦, vista la pronunciata curvatura della fusoliera, e`
risultato il minimo necessario sia a garantire una maggiore superficie di in-
collaggio, quindi un collegamento piu` robusto, sia ad evitare che l’ala stessa
impedisse il corretto inserimento della batteria nel proprio vano, gia` realiz-
zato.
Le caratteristiche geometriche del canard sono riassunte in tabella 4.1:
St [m
2] 0.0316
bt [m] 0.32
ctip [m] 0.064
λ [−] 0.48
ΛLE[deg] 23
Γ [deg] -5
d [m] 0.03
Tabella 4.1: Caratteristiche geometriche del canard
Le superfici cos`ı dimensionate sono state aggiunte al modello tridimensionale
del MAV.
Il passo successivo e` stato la verifica in modo preliminare dei valori sopra
ricavati mediante un’analisi CFD piu` approfondita.
4.4 Analisi CFD
L’analisi numerica dell’aerodinamica del MAV e` stata articolata essenzial-
mente in tre fasi:
Pre-Processing in cui sono stati utilizzati i software CAD Autocadr 2007,
Rhinocerosr 4.0 e Ansysr Gambit 2.4.6 per la creazione del modello
e la generazione della mesh.
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Solution in cui, settati i modelli matematici per la simulazione, sono state
risolte le equazioni del moto per mezzo del codiceAnsysr Fluent 6.3.26.
Post-Processing in cui sono stati analizzati i risultati e sono stati stimati
i coefficienti aerodinamici.
I programmi utilizzati sono stati: Intelligent Light F ieldviewr 10 per
la visualizzazione della soluzione e Matlabr 2007b per l’elaborazione
dei dati.
4.5 Pre-Processing
Il modello utilizzato per l’analisi computazionale e` riportato in figura 2.1.
Per semplicita` non sono stati modellizzati i gruppi propulsivi posteriori.
Dopo aver importato la geometria del velivolo nel software Gambit, il domi-
nio di calcolo e` stato definito utilizzando due box: uno interno, per poter
raffinare la griglia in prossimita` del corpo, e uno esterno, caratterizzato da
un graduale ingrandimento delle celle periferiche, in modo da velocizzare i
tempi di simulazione.
La dimensione dei volumi di controllo e` stata scelta in modo tale da garantire
una adeguata accuratezza della soluzione, ma allo stesso tempo non aumen-
tare eccessivamente i costi di calcolo.
Pertanto, preso un sistema di riferimento centrato nel baricentro e orientato
come in figura 4.3 sono state adottate le dimensioni riportate in tabella 4.2.
Volume interno Volume esterno
xmax [m] 2.5 18
xmin [m] -1 -8
ymax [m] 1 4
ymin [m] -1 -4
zmax [m] 0.5 2
zmin [m] -0.5 -2
Tabella 4.2: Dimensioni volumi di controllo
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Figura 4.3: Volumi di controllo
Definito il dominio di controllo si e` proceduto alla generazione della griglia
di calcolo.
La spaziatura degli elementi di mesh e` stata scelta, per i vari componenti
del velivolo, in base ad una analisi qualitativa delle parti ritenute piu` critiche
per il campo aerodinamico.
In particolare, come evidente in figura 4.4, e` stato usato un raffinamento
delle celle sul canard e attorno al gap fusoliera-alettone.
Figura 4.4: Mesh sulla superficie del MAV
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Lo scopo della prima analisi computazionale e` stato la validazione della griglia
generata.
La verifica e` consistita nel controllare che i risultati numerici, in particolare
il valore del CL, fossero indipendenti dal numero di celle utilizzato e dalle
dimensioni del volume di controllo.
A questo proposito sono state utilizzate due griglie: una composta da circa
2 milioni di celle e l’altra da meno di un milione.
Nel primo caso, con un processore Intelr CoreTM 2 Duo da 3 GHz e 2 GB
di ram, il tempo di calcolo e` stato di 12 ore mentre nel secondo di 5 ore.
L’analisi dei risultati ottenuti ha indotto a scegliere la griglia con meno celle.
Infatti le grandezze su cui e` stato condotto il confronto sono risultate uguali
nei due casi a meno di un errore dello 0.2%, ad esempio i coefficienti di
portanza calcolati sono stati di 0.2825 (griglia piu` grande) e 0.2831 (griglia
piu` piccola).
Tale differenza, in accordo al manuale di utilizzo del software Fluent, e` stata
considerata trascurabile rispetto agli errori numerici insiti nel modello di
soluzione adottato.
La fase finale del pre-processing e` consistita nella definizione delle condizioni
al contorno del campo aerodinamico nelle varie zone del dominio di calcolo.
In particolare sono state considerate:
REGIONE CONDIZIONE DESCRIZIONE
Superficie MAV wall parete solida
Pareti box interno interior continuita`
Pareti box esterno velocity inlet flusso a velocita` imposta
Tabella 4.3: Condizioni al contorno
4.6 Solution
I passi successivi alla generazione e all’importazione del modello discretizzato
nel software CFD sono stati:
• scelta del modello matematico e definizione dei parametri del solutore
(modellizzazione della turbolenza, criterio di convergenza...)
• settaggio delle grandezze di riferimento e delle proprieta` del fluido
30
4 – Analisi aerodinamica
• definizione delle condizioni al contorno
Le varie simulazioni sono state effettuate assumendo il modello di turbolenza
k−ε standard e considerando le grandezze di riferimento riportate in tabella
4.4.
S [m2] 0.2876
c¯ [m] 0.3146
b [m] 0.8
P [Pa] 101325
ρ [kg/m3] 1.225
T [K] 288.16
ν [m] 1.789 · 10−5
Tabella 4.4: Valori di riferimento
La caratterizzazione aerodinamica del MAV e` stata condotta definendo una
campagna di prove attraverso la quale e` stato possibile verificare il compor-
tamento del velivolo in diverse condizioni di volo.
In particolare sono stati considerati i seguenti vettori:
V = [8.5 25] m/s
α = [−4 − 2 0 2 4 6 8 10 12 14] deg
δe = [−12 − 6 0 6 12] deg
δa = [−12 − 6 0] deg
β = [2 5 7 10] deg
p = [2 5 7 10] deg/s
q = [2 5 7 10] deg/s
r = [1 3 5 8] deg/s
Per ognuno dei due valori di velocita` sono state simulate le configurazioni
di volo derivanti da tutte le possibili combinazioni fra i valori degli angoli e
delle velocita` sopra riportati.
Inoltre, per la determinazione di forze e momenti al variare dell’angolo di
sideslip β e delle velocita` p, q e r, sono state simulate le condizioni di volo
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a V=25 m/s con α = 2◦ e a V=8.5 m/s con α = 10◦ in quanto prossime a
quelle di trim.
4.7 Post-Processing
Il post-processing e` stato articolato in due fasi. Nella prima, i risultati otte-
nuti sono stati analizzati in forma grafica attraverso la visualizzazione delle
linee di corrente, del coefficiente di pressione e della vorticita` a valle del
MAV. Nella seconda, oggetto del paragrafo seguente, si e` provveduto invece
alla elaborazione dei dati per il calcolo delle derivate aerodinamiche.
Nelle figure seguenti sono riportate, a titolo di esempio, alcune caratteristi-
che del flusso ottenute nella condizione di volo a V=25 m/s con α = 6◦ e
δa = −12◦.
Figura 4.5: Linee di corrente (vista dorsale)
Figura 4.6: Linee di corrente (vista laterale)
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Una prima analisi qualitativa delle figure 4.5 e 4.6 mette in evidenza che il
flusso a valle del canard e` poco disturbato.
Cio` e` fortemente auspicabile in quanto comporta, verosimilmente, un piccolo
effetto di interferenza e di conseguenza solo una lieve modifica del compor-
tamento aerodinamico dell’ala.
Si nota inoltre una ampia zona di ristagno del flusso in corrispondenza
dell’apertura centrale.
In una fase di sviluppo successiva, si potrebbe pensare di modificare la geo-
metria del bordo del foro in modo da poter mitigare l’effetto di tale ristagno
e migliorare le prestazioni nelle fasi di volo a fan inattivo.
Nelle figure seguenti e` riportato il coefficiente di pressione sul corpo e il mo-
dulo della vorticita` in un piano posto a 0.5 m a valle di esso.
Figura 4.7: Coefficiente di pressione (vista dorsale)
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Figura 4.8: Coefficiente di pressione (vista ventrale)
Figura 4.9: Modulo della vorticita` [s−1]
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4.8 Stima dei coefficienti aerodinamici
E’ necessario premettere che nell’ambito di questo lavoro di tesi non e` stato
affrontato l’aspetto riguardante gli effetti indotti dai bassi Reynolds ai quali
opera il MAV.
In vista dell’obiettivo primario del lavoro, ovvero la sintesi del sistema di
gestione del volo, e` stato ritenuto opportuno affidarsi al modello standard di
soluzione previsto dal codice CFD usato. Infatti secondo il manuale di uti-
lizzo dello stesso, il range dei Reynolds in questione (2 · 105 < Re < 6.5 · 105)
non sarebbe tale da giustificare alcuna correzione al modello di turbolenza
utilizzato2.
Alla luce di tale considerazione, le curve relative alle diverse grandezze ae-
rodinamiche sono state ricavate per punti a partire dai risultati ottenuti
dall’analisi computazionale.
In particolare nelle figure seguenti viene diagrammato l’andamento della tra-
zione necessaria, delle polari aerodinamiche, e dei principali coefficienti ae-
rodinamici.
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Figura 4.10: Trazione e potenza necessaria
2cfr. [4]
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Figura 4.11: Polare per V=25 m/s
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Figura 4.12: Polare per V=8.5 m/s
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Figura 4.13: Curva CL − α per V=25 m/s
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Figura 4.14: Curva CL − α per V=8.5 m/s
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Figura 4.15: Curva Cm − α per V=25 m/s
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Figura 4.16: Curva Cm − α per V=8.5 m/s
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Figura 4.17: Curva CL − δe per V=25 m/s
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Figura 4.18: Curva CL − δe per V=8.5 m/s
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Figura 4.19: Curva Cm − δe per V=25 m/s
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Figura 4.20: Curva Cm − δe per V=8.5 m/s
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Figura 4.21: Curva Cl − δa per V=25 m/s
0 2 4 6 8 10 12
-0.005
0
0.005
0.01
0.015
0.02
0.025
0.03
0.035
0.04
?a [deg]
C
l
?=-4°
?=-2°
?=0°
?=2°
?=4°
?=6°
?=8°
?=10°
?=12°
?=14°
Figura 4.22: Curva Cl − δa per V=8.5 m/s
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Figura 4.23: Curva Cn − δa per V=25 m/s
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Figura 4.24: Curva Cn − δa per V=8.5 m/s
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Figura 4.25: Curva Cl − p
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Figura 4.26: Curva Cl − β
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Figura 4.27: Curva Cl − r
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Figura 4.28: Curva Cn − p
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Figura 4.29: Curva Cn − β
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Figura 4.30: Curva Cn − r
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Figura 4.31: Curva CY − β
1 2 3 4 5 6 7 8
0.6
0.7
0.8
0.9
1
1.1
1.2
1.3
1.4
1.5
x 10-3
r [deg/sec]
C
Y
 
 
V=25 [m/s]
V=8.5 [m/s]
Figura 4.32: Curva CY − r
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Figura 4.33: Curva CL − q
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Figura 4.34: Curva CD − q
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Figura 4.35: Curva Cm − q
Una particolarita` evidente in figura 4.26 e` che il coefficiente di rollio in fun-
zione dell’angolo di derapata nel caso di alta velocita` aumenta all’aumentare
di β, mentre in bassa velocita` diminuisce.
Questo comportamento dipende dalla risultante di due contributi all’effetto
diedro: quello dato dalle derive e quello dovuto alla freccia dell’ala. Il primo
e` positivo, in quanto le derive si trovano nella parte inferiore del velivolo, ed
e` costante con l’incidenza, poiche` valutato rispetto ad un sistema di riferi-
mento assi corpo. Il secondo invece e` negativo e proporzionale al CL di volo,
per cui risulta maggiore in bassa velocita` e minore in alta.
La somma dei due termini segue dunque l’andamento mostrato nella figura
suddetta.
In tabella 4.5 sono riportati i risultati ottenuti per le due velocita` di volo
considerate.
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coefficiente V=8.5 m/s V=25 m/s
CLα [rad
−1] 2.5901 2.6413
Cmα [rad
−1] -0.3264 -0.3486
Cm0 0.0134 0.0131
CD0 0.0541 0.0516
CLδe [rad
−1] 0.7191 0.7472
Cmδe [rad
−1] -0.5028 -0.5202
Clδa [rad
−1] 0.1680 0.1771
Cnδa [rad
−1] -0.0179 -0.0177
Clδa [rad
−1] 0.1680 0.1771
Clβ [rad
−1] -0.0578 0.0263
Cnβ [rad
−1] 0.0191 0.0245
CYβ [rad
−1] -0.1504 -0.1724
Clp [rad
−1] -0.0101 -0.0054
Cnp [rad
−1] -0.0029 −7.9428 · 10−4
Clr [rad
−1] -0.0010 −6.7323 · 10−4
Cnr [rad
−1] -0.0016 −5.5970 · 10−4
CYr [rad
−1] -0.0047 -0.0011
Tabella 4.5: Principali coefficienti aerodinamici
In Meccanica del Volo la variazione di una forza aerodinamica rispetto ad un
generico parametro p nell’intorno del punto di equilibrio p0 e` data da:
(Fp)p=p0 =
1
2
ρSV 20
(
CFp
)
pˆ=pˆ0
(4.17)
dove pˆ e` il parametro adimensionalizzato e CFp e` il coefficiente aerodinamico.
Utilizzando la suddetta definizione, le derivate aerodinamiche ricavate sono
state:
derivata V=8.5 m/s V=25 m/s
Xu [1/s] -0.9288 -0.8760
Xw [1/s] -0.7296 -0.2455
Zu [1/s] -2.2050 -0.7598
Zw [1/s] -5.1559 -14.8278
Zq [m/s] -1.0753 -4.2456
Zδe [m/s
2] -11.4372 -102.7985
Mw [m/s] -6.0503 -19.0011
Mq [m
2/s] -11.8390 -31.0986
Mδe [m
2/s] -79.2185 -708.9553
Tabella 4.6: Principali derivate aerodinamiche: piano longitudinale
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derivata V=8.5 m/s V=25 m/s
Yβ [m/s] -2.3925 -23.7131
Yp [m/s] 0.2000 0.3235
Yr [m/s] -0.0745 -0.1550
Lβ [1/s
2] -33.0186 130.1869
Lp [1/s] -5.7927 -26.5317
Lr [1/s] 0.5821 -3.3266
Lδa [1/s] 95.9380 875.3151
Nβ [1/s
2] 4.5117 49.9485
Np [1/s] -0.6842 -1.6226
Nr [1/s] -0.3856 -1.1434
Nδa [1/s] -4.2281 -36.2227
Tabella 4.7: Principali derivate aerodinamiche: piano latero-direzionale
L’esame di questi valori evidenzia che l’aggiunta delle ali canard, pur avendo
prodotto un aumento del Cm0 minore di quello previsto, ha sortito l’effetto
desiderato sul margine di stabilita`.
Infatti dalla (4.1), sono stati ricavati:
|h− hn|V=8.5 = 0.0397 [m]
|h− hn|V=25 = 0.0415 [m]
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4.9 Verifica della controllabilita` longitudinale
in volo traslato
Alla luce dei risultati ottenuti, la verifica della possibilita` di trimmaggio con
valori accettabili delle deflessioni delle superfici mobili, e` stata effettuata
risolvendo nuovamente il sistema di equazioni 3.13.
In particolare sono stati ottenuti i seguenti valori di spinte e deflessioni al
trim per V=8.5 m/s e V=25 m/s:
V=8.5 m/s V=25 m/s
α [deg] 15.36 1.98
Ts [g] 109.41 296.22
Td [g] 108.34 299.95
δs [deg] -8.15 -0.40
δd [deg] -3.80 1.26
Tabella 4.8: Condizioni di trim in volo traslato
I dati ricavati sono risultati compatibili con il corretto funzionamento aero-
meccanico del MAV e hanno confermato la necessita` di montare le ali canard
precedentemente definite.
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Il Simulatore di volo
L’obiettivo del presente capitolo e` la descrizione del modello di simulazione
usato per riprodurre il comportamento dinamico del MAV.
Ai fini del progetto SIMONA, per giungere rapidamente alla fase di speri-
mentazione in aria, e` stato ritenuto conveniente non realizzare un simula-
tore di volo ex novo, ma adattare quello gia` testato nell’ambito del progetto
SCAUT 1(Sistema di Controllo Automatico del Territorio), in fase di svilup-
po presso lo stesso Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale.
5.1 Impostazioni generali
Il codice di simulazione del progetto SCAUT, implementato in ambiente
Matlabr Simulinkr, assume a livello piu` generale l’aspetto rappresentato
in figura 5.1.
1cfr. [5], [6], [7], [8], [9]
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Figura 5.1: Simulatore di Volo progetto SCAUT
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Ciascun blocco assolve essenzialmente alle seguenti funzioni:
- Blocco A: elabora i segnali di ingresso necessari alla simulazione
- Blocco B : introduce i segnali di comando
- Blocco C : contiene il modello matematico della dinamica del velivolo
- Blocco D : implementa il sistema di controllo
- Blocco E : contiene e visualizza gli output della simulazione
In questa relazione di tesi, per brevita` e fluidita` di esposizione, tali blocchi
non sono stati esaminati in dettaglio in quanto ampiamente trattati nei lavori
bibliografici sopra detti.
L’attenzione e` stata invece focalizzata sulla descrizione del principio generale
di funzionamento del simulatore e sulle modifiche apportate all’originale per
renderlo conforme al caso in esame.
Lo schema di figura 5.1 e` stato pertanto riadattato nell’ambito del progetto
SIMONA assumendo la seguente veste grafica rinnovata.
UsciteDSPIMU
Figura 5.2: Simulatore di Volo progetto SIMONA
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La maschera indicata con la sigla IMU rappresenta l’anima del programma
di simulazione in quanto in essa e` implementato il modello dinamico del ve-
livolo.
Sostanzialmente, tranne che per le modifiche spiegate nel seguito del capitolo,
il suo contenuto corrisponde a quello del Blocco C del modello di partenza.
Il blocco DSP e` la piattaforma da cui si comanda il MAV e in cui e` sintetiz-
zato il sistema di controllo.
Questo blocco, oggetto di studio del Capitolo 6, e` invece frutto del presente
lavoro di tesi.
Uscite infine, e` solo un blocco ausiliario per la visualizzazione e il salvataggio
dei risultati.
Il nuovo simulatore cos`ı concepito rispecchia il processo che avviene real-
mente nel Flight Management System del MAV.
Il blocco IMU di figura 5.2 e` infatti un emulatore della piattaforma inerziale
imbarcata sul velivolo.
Questa provvede a misurare le accelerazioni e l’orientazione del velivolo in
termini di parametri di Eulero e ad inviare tali dati, con una frequenza di
100 cicli al secondo, al processore di bordo.
Il processore a sua volta elabora i parametri in ingresso e secondo il codice
di calcolo su di esso caricato costruisce i segnali di comando attuati poi dai
servo-regolatori.
L’idea alla base del programma di simulazione implementato nel blocco IMU
e` quella di ottenere per successive integrazioni, partendo dalle equazioni del
moto, le componenti di velocita` e quindi la posizione e l’assetto del velivolo
a fronte di un comando o di un disturbo.
Il flusso logico delle operazioni svolte dal software di simulazione e` rappre-
sentato schematicamente in figura 5.3.
Il ciclo di calcolo ha inizio quando i segnali di comando entrano all’interno
del blocco IMU identificato dal box tratteggiato. In questo, una volta defi-
nite le equazioni di forze e momenti si procede all’integrazione delle stesse, a
partire da condizioni iniziali note, per ottenere i valori delle accelerazioni e
quindi delle velocita` sia lineari che angolari.
Attraverso i dati ricavati si calcolano gli angoli aerodinamici e di Eulero, da
cui a loro volta si risale all’assetto del velivolo.
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Figura 5.3: Principio di funzionamento del simulatore di volo
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E’ evidente da questo schema l’utilizzo di un sistema di riferimento ‘misto’
attraverso il quale le equazioni del moto sono state scritte nella loro forma
piu` conveniente. In particolare le equazioni delle azioni aerodinamiche sono
state definite in assi vento, mentre la risultante di forze e momenti e` stata
definita rispetto una terna assi corpo.
Oltre questi, e` stato utilizzato anche un sistema di riferimento assi verticali
locali per valutare la posizione del velivolo rispetto alla superficie terrestre.
A questo punto, terminato il primo ciclo di integrazione, per ottenere in-
formazioni sulla dinamica del velivolo e` necessario aggiornare i parametri di
volo istante per istante.
Per fare questo, il loop di calcolo si chiude riportando in ingresso al blocco
IMU i valori delle accelerazioni ricavati al passo di integrazione precedente.
Attraverso questi, unitamente ai nuovi comandi, si ripete il ciclo sopra des-
critto e si realizza l’adeguamento delle grandezze dinamiche in tempo reale.
Il risultato di tale aggiornamento istante per istante costituisce in pratica la
simulazione del volo.
Quanto finora descritto, implementato in linguaggio Simulinkr, assume a
livello grafico, con chiaro significato dei simboli utilizzati, l’aspetto schema-
tizzato nelle seguenti figure.
In particolare, come chiarificazione dei concetti sopra detti, dalla 5.4 si puo`
notare:
- la retroazione dal Blocco C.3 delle risultanti delle forze e dei momenti
calcolate al tempo t necessaria alla chiusura del ciclo e quindi al calcolo
di tutte le variabili al tempo t+1
- la corrispondenza tra le uscite del Blocco C.1, numerate ed evidenziate
in verde e quelle effettivamente calcolate dalla piattaforma inerziale
imbarcata sul MAV
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Figura 5.5: Blocco C.1
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Figura 5.6: Blocco C.1.1
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5.2 Modifica dei blocchi
Rispetto a quelli del simulatore SCAUT, il primo blocco ad essere modificato
e` stato il Blocco C.3 all’interno del quale sono state introdotte le equazioni
delle forze e dei momenti del MAV.
In particolare nel Blocco C.3.4 e Blocco C.3.3 di figura 5.7, sono state
introdotte le seguenti equazioni.
FXB = L sinα cos β −D cosα cos β − Y cosα sin β+
+ Ts cos δs + Td cos δd − Tf sin δd
FY B = L sinα sin β −D sinα cos β − Y cos β
FZB = −L cosα−D sinα cos β − Y sinα sin β+
− Ts sin δs − Td sin δd − Tf cos δd
MXB = Tsbt sin δs + Tdbt sin δd + Cs cos δs + Cd cos δd+ (5.1)
− Cf sin δf −D cos β − Y cos β + L˜
MY B = −Tslt sin δs − Tdlt sin δd −D sin β + Y cos β +M
MZB = Tsbt cos δs − Tdbt cos δd − Cs sin δs − Cd sin δd+
− Cf cos δf −D sinα cos β − Y sinα cos β +N
Nelle figure seguenti sono riportati i risultati ottenuti.
Momenti
Forze
Momenti in assi stabilità
Forze in assi vento
2
1
Blocco C.3.4
Calcolo delle forze
in assi corpo
Blocco C.3.3
Calcolo dei momenti
in assi corpo
Blocco C.3.2
Calcolo delle forze
aerodinamiche
in assi corpo
Blocco C.3.1
Calcolo
forze aerodinamiche
(assi vento)
 e momenti aerodinamici
(assi stabilità)
massa
4
CY Cl Cn
3
CL CD Cm
2
1
Figura 5.7: Blocco C3
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Momenti
1
sin(u[1])
momento di rollio
In1 roll body
momento di imbardata  
In1 yaw body
momento di beccheggio 
In1 pitch body
margine di stabilità
0:0
cos (u[1])
k_engine
0:0
zt1
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zt
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k_fan
0:0
y
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bt
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lt
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V
T_dx
T_sx
delta_dx
delta_sx
L_fan
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FXB aer
FYB aer
FZB aer
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Momenti aer .
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Figura 5.8: Blocco C.3.3
Forze 
1
T_dx
T_sx
delta_dx
delta_sx
L_fan
FZB 
In1 Z body
FYB 
In2 Y body
FXB 
In2 X bodyBlocco C.3.4.1
TBV
Forze di
origine aerodinamica
3
Massa
2
21
1
Figura 5.9: Blocco C.3.4
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Per chiarezza di visualizzazione le equazioni 5.1 sono state scritte differen-
ziando i vari contributi.
X body
1
contributo peso
u(10)*g*u(3)
contributo motore sinistro
+u(17)*cos(u(15))
contributo motore destro
u(18)*cos(u(16))
contributo fan
-u(14)*sin(delta_fan)
contributo aerodinamico
u(11)
In2
1
Figura 5.10: Blocco FXB
Y body
1
contributo peso
u(10)*g*u(6)
contributo aerodinamico
u(12)
In2
1
Figura 5.11: Blocco FYB
Z body
1
contributo peso
u(10)*g*u(9)
contributo motore sinistro
-u(17)*sin(u(15))
contributo motore destro
-u(18)*sin(u(16))
contributo fan
-u(14)*cos(delta_fan)
contributo aerodinamico
u(13)
In1
1
Figura 5.12: Blocco FZB
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roll body
1
contributo fan
-u(3)*u(20)*sin(delta_fan)
contributo coppia motore sinistro
u(21)*u(6)*cos (u(4))
contributo coppia motore destro
u(21)*u(7)*cos (u(5))
contributo aerodinamico
-u(10)*u(1)+u(8)*u(2)
contributo  spinta motore sinistro
u(6)*u(11)*sin(u(4))
contributo  spinta motore destro
-u(7)*u(11)*sin(u(5))
In1
1
Figura 5.13: Blocco momento di rollio MXB
pitch body
1
contributo aerodinamico
u(9)-u(16)*u(19)
contributo  spinta motore sinistro
-u(6)*u(13)*sin(u(4))
contributo  spinta motore destro
-u(7)*u(13)*sin(u(5))
In1
1
Figura 5.14: Blocco momento di beccheggio MYB
yaw body
1
contributo fan
-u(3)*u(20)*cos(delta_fan)
contributo coppia motore sinistro
-u(21)*u(6)*sin(u(4))
contributo coppia motore destro
-u(21)*u(7)*sin(u(5))
contributo aerodinamico
u(10)*u(2)+u(8)*u(1)+u(15)*u(19)
contributo  spinta motore sinistro
u(6)*u(11)*cos(u(4))
contributo  spinta motore destro
-u(7)*u(11)*cos(u(5))
In1
1
Figura 5.15: Blocco momento di imbardata MZB
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Rispetto al simulatore precedente e` stato rivisitato anche il Blocco Aero rap-
presentato in figura 5.16.
Utilizzando i dati ricavati dall’analisi CFD e` stato ipotizzato che i coefficienti
aerodinamici di tabella 4.5 variassero linearmente con la velocita`.
L’andamento di ognuno di essi e` stato pertanto stimato mediante il blocco
Simulink ‘Look up Table’ usando come dati in ingresso la velocita` e i vettori
dei coefficienti costituiti dai valori noti per V=8.5 m/s e V=25 m/s.
Attraverso tale blocco i dati in ingresso vengono interpolati linearmente per
ottenere il valore del coefficiente corrispondente al valore attuale della velo-
cita`.
A titolo di esempio, in figura 5.17 e` rappresentato il modello di calcolo del
coefficiente di momento di rollio secondo la prima delle equazioni 3.8.
CY,Cl,Cn
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geometrica
ALB
m
m
m
Deflessione totale
equilibratore 
DE
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equilibratore 
DA
Angolo 
di sideslip 
BE
Aero.2
Aerodinamica
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Aero.1
Aerodinamica
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1
Figura 5.16: Blocco AERO
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Cl 
1
r 
RS
p 
PS
Velocità
V
DA
DA
Clr
0:0
Clp
0:0
Clda
0:0
Clbeta
0:0
Calcolo di ClDYN
(u[1]+u[3])
Beta 
BE
Figura 5.17: Blocco Cl
Una modifica di carattere puramente matematico e` stata infine apportata al
Blocco C.1.2 per il calcolo degli angoli di incidenza e di sideslip.
Essendo α e β definiti dalle relazioni 3.4 e 3.5, e` stato necessario implementare
un blocco condizionatore per evitare di calcolarli qualora la velocita` fosse pari
a zero, ossia in condizione di hovering.
In questa condizione infatti, come diretta conseguenza delle (3.4) e (3.5),
senza tale accorgimento si avrebbe un punto di singolarita`.
Ai fini delle prove di simulazione e` stato quindi ipotizzato che gli angoli α e
β, durante il volo a punto fisso e nella fase di transizione fino ad una certa
velocita` di soglia, assumessero un valore costante e pari a zero.
In figura 5.18 e` riportato lo schema di calcolo implementato nel blocco in
esame.
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Figura 5.18: Blocco C.1.2
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Sintesi del sistema di controllo
Nel presente capitolo viene presentata la metodologia seguita per la defini-
zione del sistema di controllo automatico del MAV sia per la fase di volo a
punto fisso che per quella di volo traslato.
6.1 Logica di controllo del MAV
La scelta della configurazione dei comandi e` stata effettuata nel rispetto del
requisito della non abilitazione al pilotaggio da parte dell’utente.
Il MAV viene comandato, come appare chiaro dalle equazioni 3.2 e 3.7, re-
golando la spinta del fan e dei motori posteriori e agendo sulla deflessione
degli stessi.
Pur avendo a disposizione la possibilita` di controllare separatamente tali
grandezze, al fine di rendere piu` semplice e agevole il controllo e lo studio
dinamico del MAV, le variabili di comando sono state definite combinando
opportunamente i valori Tf , Ts, Td, δs e δd.
In particolare sommando o sottraendo fra loro i contributi di spinta e defles-
sione dati dai motori sono state definite le seguenti azioni di controllo:
• Spinta totale dei motori posteriori:
δtotT =
Ts + Td
2
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• Spinta differenziale dei motori posteriori:
δdiffT =
Ts − Td
2
• Deflessione totale dei motori posteriori:
δtote =
δs + δd
2
• Deflessione differenziale dei motori posteriori:
δdiffe =
δs − δd
2
• Spinta del fan:
δfan
Queste sono state implementate sulla radio-trasmittente secondo la logica
rappresentata in figura 6.1.
HOVERING
TRASLATO
HOVERING
TRASLATO
switch
switch
HOVERING
TRASLATO
Spinta 
totale
Spinta totale
manualeswitch
x ref
Spinta 
differenziale
Deflessione
differenziale
ref
ref
Spinta 
fan
Deflessione
totaleref
z ref
Figura 6.1: Schema del sistema di controllo manuale
La linea guida nella definizione dei comandi e` stata evidentemente quella
di associare alla stessa operazione sulla trasmittente il medesimo comando
sia per il volo traslato che per l’hovering. E’ stato ritenuto che questo fosse
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il modo piu` semplice e intuitivo per permettere a chiunque di pilotare il
velivolo.
In particolare ai diversi movimenti degli sticks della trasmittente sono stati
associati i seguenti comandi:
• Spostamento avanti-dietro dello stick destro
Questo spostamento equivale, per un velivolo convenzionale, ad un co-
mando di ‘manetta’ attraverso il quale, intervenendo sul numero di giri
dei motori posteriori, e` possibile regolare la velocita` di traslazione Vx e
la pendenza della traiettoria.
Questo comando e` operativo sia nella fase di hovering che in quella di
volo traslato. Nel primo caso lo spostamento si traduce in un segnale
di riferimento per l’autopilota in Vx, mentre nel secondo si traduce in
richiesta di spinta totale.
• Spostamento destra-sinistra dello stick destro
Questo spostamento equivale ad un comando di ‘alettone’, per un ae-
reo convenzionale, nel volo traslato, mentre ha lo stesso effetto di un
comando di ‘rotore di coda’, per un elicottero convenzionale, nel volo a
punto fisso. Nel primo caso tramite lo spostamento e il mantenimento
della posizione si imposta un segnale di riferimento in angolo di rollio
per l’autopilota in φ da conseguire attraverso la deflessione asimmetri-
ca delle superfici mobili. Nel secondo caso, invece, si genera il segnale
di riferimento in velocita` di imbardata da inseguire con l’autopilota
in r mediante la variazione differenziale del numero di giri dei motori
posteriori.
• Spostamento avanti-dietro dello stick sinistro
Questo comando corrisponde a quello di ‘elevatore’ in volo traslato ed
al comando di ‘rotore principale’, per un elicottero convenzionale, in
hovering. Nelle condizioni di volo stazionario esso genera un segnale
di velocita` ascensionale per l’autopilota in Vz, da ottenere mediante la
variazione di spinta del fan. Nelle condizioni di volo traslato produce
invece il riferimento in Θ per l’autopilota apposito, da conseguire a
mezzo della rotazione concorde delle superfici mobili.
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Queste scelte sono una diretta conseguenza della natura stessa del progetto
SIMONA.
Infatti ilMAV, che nasce come un sistema di monitoraggio del territorio, deve
poter ruotare su se stesso, salire e scendere in verticale in maniera tale da
offrire in ogni situazione il miglior campo visivo alla telecamera posta sotto
di esso.
Pertanto nella fase di hovering e` stato deciso di controllare la velocita` di
imbardata (r), di salita (w) e di traslazione (u) unitamente agli angoli di
rollio e di beccheggio che devono essere mantenuti automaticamente a zero
per avere ali livellate e assetto nullo per V=0.
Nel caso di volo traslato, sempre in vista della semplicita` di pilotaggio, e`
stato deciso di controllare solo il rollio e il beccheggio, assegnando allo spo-
stamento delle leve del radiocomando le funzioni sopra elencate.
In questo modo, sfruttando il legame fra velocita` di imbardata e angolo di
rollio e pur non avendo piu` a disposizione il canale del fan, e` risultato possi-
bile controllare la virata, la salita e la discesa comandando in φ e θ lasciando
le altre grandezze libere di evolvere.
Alla luce di queste considerazioni, e` risultata chiara la necessita` di definire
anche un opportuno sistema di switch che selezionando automaticamente la
logica di controllo adeguata permettesse la controllabilita` del mezzo nelle di-
verse condizioni di volo.
La definizione di questi switch e` stata effettuata considerando che la messa
in volo del MAV avviene a partire dalla configurazione di hovering in cui
vengono imposte e mantenute automaticamente le condizioni Θ = φ = 0.
Con il comando Vx il velivolo viene accelerato fino ad un prefissato valore di
velocita` oltre il quale vengono sbloccati i valori di Vz, r e Vx stesso, mentre i
comandi di Θ e φ vengono ‘shiftati ’ secondo la logica descritta in precedenza.
Per la fase di transizione da hovering a volo traslato e` stato inoltre sintetiz-
zato un sistema di controllo capace di ridurre automaticamente la spinta del
fan fino ad annullarla quando il velivolo e` completamente sostentato dalle
forze di portanza, sfruttando appunto il fatto che all’aumentare della velocita`
di traslazione corrisponde un aumento delle forze aerodinamiche.
Tale sistema e` attivo anche nel passaggio inverso: al di sotto di una certa
soglia di velocita` Vx la ventola centrale viene automaticamente riaccesa e la
forza sostentatrice passa gradualmente dalle ali al fan.
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6.2 Derivate di comando
Le derivate introdotte dalle azioni di controllo sono state stimate a partire
dalla conoscenza delle condizioni di trim per le diverse fasi di volo.
Imponendo una variazione infinitesima rispetto al punto di equilibrio, le de-
rivate sono state calcolate come somma dei contributi dati dai due motori
posteriori.
In particolare detta F la generica azione di comando e δF la variazione
infinitesima della stessa, la procedura seguita e` stata la seguente:{
F+s = Fstrim + δF
F−s = Fstrim − δF
⇒ ∆Fs = F
+
s − F−s
2δF{
F+d = Fdtrim + δF
F−d = Fdtrim − δF
⇒ ∆Fd = F
+
d − F−d
2δF
Di conseguenza le derivata di comando totale e differenziale risultano rispet-
tivamente:
∆F tot =
∆Fs +∆Fd
m
(6.1)
∆F diff =
∆Fs −∆Fd
m
(6.2)
In tabella 6.1 sono riportati i risultati ottenuti per la fase di hovering e di
volo traslato per V=8.5 m/s e V=25 m/s.
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derivata hovering V=8.5 m/s V=25 m/s
X totδT [m · s−2] 1.0575 1.5245 2.6383
XdiffδT [m · s−2] 0.4310 -0.0010 -0.0151
ZtotδT [m · s−2] -0.0091 -0.1598 -0.0186
ZdiffδT [m · s−2] 0.0308 -0.0584 0.0386
LtotδT [m
2 · s−2] 1.5988 0.7090 4.6030
LdiffδT [m
2 · s−2] 1.0000 -1.4872 0.2682
M totδT [m
2 · s−2] -0.1208 4.7713 -0.2453
MdiffδT [m
2 · s−2] 0.4072 1.7512 0.5106
N totδT [m
2 · s−2] 2.8561 0.1039 -0.1157
NdiffδT [m
2 · s−2] 7.0521 17.8538 17.5627
X totδe [m · s−2] 0 0.2783 -0.0505
Xdiffδe [m · s−2] 0.0368 0.1021 0.1043
Ztotδe [m · s−2] -1.5531 -2.6526 -7.1107
Zdiffδe [m · s−2] -0.9756 -0.0031 0.0736
Ltotδa [m
2 · s−2] 15.6802 0.5457 -1.2825
Ldiffδa [m
2 · s−2] 25.0345 38.9539 114.4897
M totδe [m
2 · s−2] -20.5368 -35.0757 -94.0248
Mdiffδe [m
2 · s−2] -12.9007 -0.0405 0.9729
N totδa [m
2 · s−2] -1.0268 -1.5568 -5.1274
Ndiffδa [m
2 · s−2] -0.7986 1.9258 -0.2752
X fanδT [m · s−2] -0.4699 0 0
Z fanδT [m · s−2] -2.9669 0 0
LfanδT [m
2 · s−2] -0.7514 0 0
N fanδT [m
2 · s−2] -1.9614 0 0
Tabella 6.1: Principali derivate di comando
6.3 Note generali sulla scelta del metodo di
controllo
Un sistema dinamico SISO (Single Input Single Output) e` caratterizzato
dall’avere una sola uscita controllata da un unico comando. L’unica funzione
di trasferimento oggetto della retroazione e`, in termini di trasformate di La-
place, il rapporto fra il segnale di uscita e quello di ingresso.
Nei sistemi MIMO (Multi Input Multi Output) invece, gli ingressi e le uscite
sono vettori e il sistema e` rappresentato da una matrice di funzioni di trasfe-
rimento a causa dell’interazione fra l’ingresso i-esimo e la risposta j-esima.
Gli strumenti classici per lo studio di un SISO sono il tracciamento del luogo
delle radici e l’analisi della risposta in frequenza attraverso il diagramma di
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Bode.
Tramite questi e` possibile non solo osservare l’evoluzione del sistema, ma
prevedere anche le modifiche necessarie a renderlo conforme ai requisiti sul
comportamento dinamico e sulla stabilita`.
Queste tecniche, per altro molto potenti, associano il vantaggio di essere
semplici da utilizzare a quello di restituire risultati immediati e di facile
comprensione anche senza l’ausilio di mezzi elettronici.
La stessa considerazione non si puo` estendere al caso dei sistemi MIMO, per
i quali, i concetti alla base dello studio dei SISO non sono di immediata
generalizzazione. Pur esistendo in letteratura moderne teorie per l’analisi di
sistemi Multi Input Multi Output, l’applicabilita` delle stesse al caso del MAV
non e` possibile se non attraverso l’utilizzo di software appositi.
Al fine di raggiungere gli obiettivi di questo lavoro di tesi, sono state indivi-
duate due metodologie alternative per la sintesi del sistema di controllo.
La prima di queste e` consistita nello studio del comportamento dinamico
del velivolo con un approccio multivariabile, la seconda, di gran lunga piu`
laboriosa, e` invece stata imperniata sulla definizione, canale per canale, del
controllore piu` opportuno. In pratica, in questo ultimo caso, i diversi pa-
rametri da controllare sono stati studiati singolarmente, ossia considerando
ogni canale come un sistema SISO.
In realta` pero`, la procedura classica, che prevede la sintesi dei sistemi di
controllo attraverso l’analisi indipendente di ogni linea di comando mediante
le tecniche suddette, ha prodotto risultati insoddisfacenti. Cio` e` stato conse-
guenza del fatto che le variabili in gioco dipendono fortemente l’una dall’altra
a causa degli effetti di interferenza indotti dalla particolare architettura del
MAV.
Per ovviare a questo problema la sintesi del sistema autopilota e` stata ef-
fettuata tramite una procedura trial and test che tenesse via via conto dei
suddetti effetti di interferenza fra le variabili.
E’ stato cos`ı possibile realizzare una calibrazione dei parametri di controllo
che, anche se a prima vista puo` sembrare meno rigorosa, e` risultata sicura-
mente piu` efficace.
Sia questa che la tecnica multivariabile hanno comunque evidenziato in corso
di elaborazione vantaggi e svantaggi.
La tecnica multiloop ha avuto a suo favore, una volta definito il sistema
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da controllare, il vantaggio di essere completamente automatizzata, mentre
l’altra ha richiesto una lunga sperimentazione sul simulatore di volo per la
definizione dei compensatori ottimali.
La totale automazione del primo metodo, ha pero` messo in risalto come ro-
vescio della medaglia la poca comprensibilita` e accessibilita` della soluzione
ottenuta.
Per chiarire questa affermazione e` necessario introdurre il funzionamento del-
la routine Matlab con cui e` stato sintetizzato il controllore MIMO.
6.4 Sintesi del controllore MIMO
La sintesi del controllore Multi Input-Multi Output e` stata effettuata in am-
biente Matlabr attraverso la funzione loopsyn disponibile nel toolbox Robust
Control.
Come precedentemente accennato, grazie alla sua elevata automazione, que-
sta routine richiede essenzialmente l’implementazione in variabili di stato del
sistema da controllare e, la definizione di una funzione di anello obiettivo che
si desidera approssimare.
Detto x = (u v w p q r φ θ ψ)T il vettore degli stati, i vettori relativi agli
ingressi e alle uscite sono stati definiti nel caso di hovering e di volo traslato
come:
uhovering =

δtotT
δdiffT
δtote
δdiffe
δfan

yhovering =

u
r
ϕ
θ
w

utraslato =
(
δtote
δdiffe
)
ytraslato =
(
θ
φ
)
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In base alla definizione di tali vettori e alla logica di controllo descritta in
precedenza risulta evidente la scelta effettuata di controllare grandezze di-
verse nella differenti fasi di volo.
Note le derivate aerodinamiche e di comando e utilizzando le definizioni note
in letteratura [10], la rappresentazione del sistema in variabili di stato per la
fase di volo a punto fisso e` risultata quindi:
A =

Xu 0 Xw 0 −W0 0 0 −g cosΘ0 0
0 Yv 0 Yp +W0 0 Yr − U0 g cosΘ0 0 0
Zu 0 Zw 0 Zq + U0 0 0 −g sin θ0 0
0 L′v 0 L
′
p 0 L
′
r 0 0 0
Mu 0 Mw 0 Mq 0 0 0 0
0 N ′v 0 N
′
p 0 N
′
r 0 0 0
0 0 0 1 0 tanΘ0 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0 0 0
0 0 0 1 0 1/ cosΘ0 0 0 0

B =

X totδT X
diff
δT
Xdiffδe X
tot
δe
X fanδT
0 0 0 0 0
ZtotδT Z
diff
δT
Zdiffδe Z
tot
δe
Z fanδT
LtotδT L
diff
δT
Ldiffδa L
tot
δa
LfanδT
M totδT M
diff
δT
Mdiffδe M
tot
δe
M fanδT
N totδT N
diff
δT
Ndiffδa N
tot
δa
N fanδT
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0

C =

1 0 0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 1 0 0 0 0 0 0

D =

0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0

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dove A,B,C,D rappresentano rispettivamente la matrice degli stati, degli in-
gressi, delle uscite e di accoppiamento ingressi-uscite.
Analogamente per la fase di volo traslato, fermo restando la matrice degli
stati uguale nei due casi, sono stati ottenuti i seguenti risultati:
B =

Xdiffδe X
tot
δe
0 0
Zdiffδe Z
tot
δe
Ldiffδa L
tot
δa
Mdiffδe M
tot
δe
Ndiffδa N
tot
δa
0 0
0 0
0 0

C =
(
0 0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 1 0 0
)
D =
(
0 0
0 0
)
Definito il modello matematico del sistema, la funzione loopsyn di Matlab
sintetizza un controllore ricercando fra le funzioni di trasferimento di anello
quelle che con la migliore accuratezza approssimano il comportamento della
f.d.t. obiettivo.
Nel caso in esame e` stato utilizzato come sistema obiettivo, un sistema la cui
funzione di anello aperto e`:
Gdesired =
ω
s+ ε
(6.3)
dove ω rappresenta la banda passante del sistema di riferimento, scelta uguale
ad 1 rad/s, e ε e` un termine correttivo (posto uguale a 0.001) usato per evi-
tare eventuali problemi numerici indotti dalla singolarita` nell’origine.
L’accuratezza con cui il software sintetizza il sistema di controllo e` rappre-
sentata, in output dalla soluzione, dal parametro GAM. Rispetto al valore
unitario di tale grandezza, che rappresenta l’ottimo, sono stati ottenuti ris-
pettivamente per il caso dell’hovering e per il caso di volo traslato i valori
1.587 e 1.571.
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Tali risultati, ampiamente soddisfacenti, sono associati ai controllori sinte-
tizzati dal programma, che in variabili di stato assumono la seguente forma:
Ahovering ∈ R35×35 Atraslato ∈ R18×18
Bhovering ∈ R35×5 Btraslato ∈ R18×2
Chovering ∈ R5×35 Ctraslato ∈ R2×18
Dhovering ∈ R5×5 Dtraslato ∈ R2×2
I valori numerici di tali matrici sono riportati in Appendice B.
Il modello dei controllori ottenuto e` risultato da subito molto complesso dato
l’elevato numero di stati prodotto.
Pur cercando di ridurne l’entita` con apposite routine Matlab, non e` stato in
alcun caso possibile ottenere controllori con meno di 15 stati che costituissero
una soddisfacente approssimazione dei relativi non ridotti.
L’analisi di questi risultati chiarifica quindi quanto precedentemente asserito
e cioe` che l’elevata complessita` della soluzione rende di fatto molto compli-
cata qualsiasi modifica del sistema di controllo.
Questo aspetto, in virtu` della natura prototipica del MAV, ha rappresentato
una forte limitazione nell’uso della tecnica multivariabile.
Tale argomentazione e` ancora di piu` avvalorata se si tiene conto della forte
dipendenza della soluzione dalla modellizzazione aerodinamica del velivolo.
L’entita` delle matrici definite sopra e` infatti tale che eventuali errori sulla
stima delle derivate si ripercuoterebbero sull’accuratezza del controllore sen-
za lasciare la possibilita` di intervenire per i necessari aggiustamenti.
Alla luce di queste considerazioni, in vista della imminente fase di sperimen-
tazione in volo e per poter padroneggiare appieno la dinamica del velivolo,
e` stato deciso di impiegare maggior tempo e maggiori risorse nella messa a
punto del sistema di controllo con la tecnica trial and test.
Tuttavia, a titolo di esempio, si riportano nel seguito alcune risposte del siste-
ma controllato col metodoMIMO per sottolineare la validita` di tale tecnica e
rimandarne eventualmente l’utilizzo in sede di sviluppi futuri qualora l’altro
modello dovesse fallire.
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Figura 6.2: Risposta al gradino unitario di u in hovering
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Figura 6.3: Risposta al gradino unitario di r in hovering
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Figura 6.4: Risposta al gradino unitario di w in hovering
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Figura 6.5: Risposta al gradino unitario di θ per V=25 m/s
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Figura 6.6: Risposta al gradino unitario di φ per V=25 m/s
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6.5 Digital Signal Processing
Il codice di calcolo implementato nel blocco DSP di figura 5.2 e` responsabile
della stabilizzazione e del controllo del MAV nelle diverse fasi di volo.
Il principio di funzionamento di tale sistema di controllo e` illustrato schema-
ticamente nella figura seguente.
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Figura 6.7: Schema generale di funzionamento del sistema di controllo
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Le grandezze misurate dalla piattaforma inerziale (accelerazioni e angoli di
Eulero) vengono ‘lette’ dal processore di bordo e confrontate istante per
istante, nei punti di somma, con i segnali di comando inviati dalla stazione
di terra o preimpostati nel programma stesso.
La differenza fra il valore di riferimento e il valore attuale della grandezza da
controllare costituisce l’errore, che il blocco autopilota apposito deve annul-
lare asintoticamente in maniera tale che la risposta del sistema presenti un
transitorio accettabile e un valore a regime pari a quello comandato.
I segnali in uscita dai blocchi autopilota, la cui architettura verra` descritta
in seguito, vengono smistati nei blocchi partitori, entro i quali, attraverso
opportune leggi, si effettua la valutazione delle spinte e delle deflessioni da
attribuire a ciascun motore per mantenere il velivolo stabile e manovrabile
in ogni condizione di volo.
I dati cos`ı elaborati passano dunque nei blocchi sommatori nei quali si ‘cos-
truiscono’ quei segnali che una volta trasformati in impulsi elettrici nei bloc-
chi regolatori, giungono ai servo-meccanismi attraverso i quali si attua infine
il controllo del velivolo.
Seguendo quindi questa linea di principio sono stati sintetizzati i sistemi di
controllo per la fase di hovering e per la fase di volo traslato.
Come in precedenza accennato, lo studio dinamico e` stato affrontato adottan-
do una procedura di tipo trial and test che, tramite l’analisi linea di comando
per linea di comando, ha condotto alla sintesi del compensatore piu` efficace.
A partire dall’architettura classica di un controllore proporzionale-integrativo-
derivativo rappresentata in figura 6.8
controllorecontrollore MAVMAV
Segnale di 
riferimento
Segnale di 
riferimento
Figura 6.8: Schema di controllo in retroazione
e assumendo un legame del tipo:
u = KP · e+KD · e˙+KI ·
∫
e dt (6.4)
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le leggi di controllo sono state ricavate modificando di volta in volta le co-
stanti di proporzionalita` KD,KP ,KI e verificando sperimentalmente i segnali
di comando e la risposta dinamica del sistema.
L’implementazione in linguaggio Simulink di quanto descritto fin ora ha
prodotto, rispettivamente nel caso di hovering e volo traslato, i risultati
rappresentati in figura 6.9 e 6.10.
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Figura 6.9: Sistema di controllo per il volo a punto fisso
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Figura 6.10: Sistema di controllo per il volo traslato
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Per coerenza di significato e chiarezza di esposizione, i diversi blocchi sono
stati rappresentati con gli stessi colori utilizzati in figura 6.7.
Dall’analisi di tali grafici risulta quindi evidente la funzione dei blocchi som-
matori, in cui, i segnali in uscita dagli autopilota si sommano alle condizioni
iniziali a dare il segnale in ingresso ai regolatori.
Questi ultimi, indicati in verde scuro, salvo nel caso delle spinte, in cui
compaiono anche le leggi di trasformazione da forza a impulso elettrico
rappresentate dalle figure 3.4 e 3.5, sono in generale costituiti da:
- blocco saturation attraverso il quale si limita il segnale di ingresso fra
un valore minimo e uno massimo (0-12 Volt nel caso delle tensioni ±15◦
nel caso delle deflessioni)
- blocco integer delay con cui, non avendo modellizzato la dinamica degli
attuatori, si simula un ritardo di attuazione del comando di 2 decimi
di secondo
- blocco rate limiter mediante il quale si limita la velocita` di applicazione
del comando per evitare che brusche variazioni saturino i comandi stessi
- blocco rate transition con cui si gestisce il trasferimento dei segnali fra
porte che operano a frequenze diverse
Quest’ultimo aspetto merita alcune considerazioni di approfondimento.
La frequenza con cui il Flight Management System elabora i parametri e i
comandi di volo e` stata scelta in base alle caratteristiche di funzionamento
della IMU imbarcata sul velivolo e della radiotrasmittente da cui provengono
i comandi di pilotaggio.
La piattaforma inerziale Xsense MTI e il radiocomando FUTABA lavorano
infatti ad una frequenza ottimale di 100 Hz; di conseguenza la definizione
dell’architettura e della struttura numerica degli autopilota e` stata effettua-
ta assumendo come riferimento tale valore.
All’interno del simulatore di volo tuttavia, nel blocco che emula il compor-
tamento della piattaforma inerziale, data l’entita` e la complessita` delle ope-
razioni da svolgere, e` stato ritenuto opportuno utilizzare una frequenza di
calcolo di 1000 cicli al secondo al fine di mantenere una certa accuratezza nei
risultati.
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Questa decisione giustifica l’inserimento dei blocchi ‘rate transition’ sopra ci-
tati: mediante quelli indicati dalla sigla ‘fast to slow ’ si attua la conversione
dei segnali provenienti dalla IMU simulata in alta frequenza (1000 Hz) al va-
lore di 100 Hz necessario al funzionamento del DSP. Viceversa, tramite quelli
indicati con la sigla ‘slow to fast ’ si effettua il passaggio opposto riportando
i dati in uscita dal sistema di controllo a 1000 Hz in modo tale che possano
rientrare nel ciclo di calcolo col giusto valore di frequenza.
L’analisi delle figure 6.9 e 6.10 evidenzia, ancora, l’architettura dei blocchi
partitori marcati in giallo, nei quali e` implementata la legge di ripartizione
della deflessione degli alettoni in funzione della spinta erogata dai motori.
Attraverso questa, viene garantito l’equilibrio in rollio del MAV evitando
l’accoppiamento in beccheggio dovuto alla differente posizione iniziale delle
superfici mobili.
Il legame funzionale spinta-deflessioni e` stato ricavato risolvendo seguente
sistema.
 δ
diff
e =
1
2
(δs − δd)
Ts sin δs + Td sin δd = 0
da cui sono risultati i valori di deflessione seguenti:
δs = 2δ
diff
e + arctan
− sin 2δdiffe
cos 2δdiffe + Ts/Td
δd = arctan
− sin 2δdiffe
cos 2δdiffe + Ts/Td
6.6 Definizione dei compensatori
Delineata la struttura generale del ‘blocco DSP ’ il passo successivo e` stato la
definizione dei blocchi autopilota veri e propri mediante la tecnica trial and
test sopra descritta.
Nelle figure seguenti sono riportati i risultati ottenuti canale per canale sia
in termini di struttura sia in termini di valori numerici attribuiti ai diversi
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compensatori.
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Figura 6.11: Autopilota di Vz in hovering
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Figura 6.12: Autopilota di Vx in hovering
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Figura 6.13: Autopilota di r in hovering
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Figura 6.14: Autopilota di φ in hovering
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Figura 6.15: SAS di Vy in hovering
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Figura 6.16: Autopilota di θ in hovering
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Figura 6.17: Autopilota di φ in volo traslato
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Figura 6.18: Autopilota di θ in volo traslato
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Nel caso del volo traslato, come evidente dalle figure 6.17 e 6.18, e` stata
ipotizzata una variazione lineare delle costanti in funzione della velocita` a
partire dai valori ricavati dall’analisi CFD per V=8.5 m/s e V=25 m/s.
I valori delle suddette costanti sono riassunti nella seguente tabella.
AUTOPILOTA costanti HOVERING V=8.5 m/s V=25 m/s
KP 5
Vz KD 0.2
KI 0.6
KP 0.45
Vx KD 0
KI 0.087
KP 0.255
r KD 0
KI 0
KP 0.8 0.5 0.15
φ KD -2 -0.04 -0.021
KI 0 0.35 0.175
KP 0.04 -0.135 -0.072
θ KD 1.5 0.1 0.04
KI -0.3 -0.066 -0.044
SAS Vy KP -0.1
Tabella 6.2: Autopiloti
Una volta messo a punto il sistema di controllo con cui chiudere il ciclo di
calcolo rappresentato in figura 5.2, e` stata effettuata una campagna di prove
atte a simulare le diverse condizioni di volo con l’obiettivo di definire il com-
portamento dinamico del MAV.
La presentazione e l’analisi dei risultati ottenuti e` oggetto del prossimo
capitolo.
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L’obiettivo del presente capitolo e` la verifica del comportamento dinamico
del velivolo a fronte di comandi e disturbi mediante il simulatore di volo pre-
cedentemente descritto.
In sede di sperimentazione, per avere conferma e riscontro pratico dei risulta-
ti ottenuti, al modello di simulazione numerica e` stato affiancato un software
di interfaccia grafica attraverso il quale e` stato possibile visualizzare in tempo
reale la dinamica del velivolo.
Il programma scelto a tale scopo e` stato Flight Gear, sia perche` Open Source,
sia perche` perfettamente interfacciabile col linguaggio Matlab Simulink.
I files necessari alla definizione grafica e sonora, oltre che quelli d’interfaccia
tra i due software sopra detti, sono stati curati dall’Ing. D’Amato.
Per quanto riguarda la parte grafica, partendo dalla configurazione tridimen-
sionale del MAV, e` stata definita la movimentazione delle superfici mobili e
delle eliche dei propulsori mediante il software di animazione Inivis AC3D c©.
Attraverso la manipolazione di files audio gia` esistenti, e` stato poi caratte-
rizzato l’aspetto sonoro del velivolo. In particolare e` stato definito, a livello
qualitativo, un legame tra variazione del numero di giri dei motori e relativa
variazione di intensita` del rumore.
Infine, per quanto riguarda l’interfaccia Matlab-Flight Gear e` stato necessa-
rio implementare nel simulatore di figura 5.2 opportuni blocchi di scambio
dati che, per brevita` di esposizione, in questa relazione di tesi non sono stati
descritti.
A livello grafico e` stato ottenuto il risultato rappresentato in figura 7.1.
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Figura 7.1: Veste grafica del simulatore di volo
Prima di procedere alla fase di analisi numerica vera e propria e` stato inoltre
necessario definire le leggi di taratura del radiocomando.
I legami fra spostamento degli sticks e segnali di comando utilizzati sono del
tipo rappresentato nelle figure 7.2, 7.3 e 7.4
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Figura 7.2: Legge di variazione della spinta con la posizione dello stick destro
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Figura 7.3: Legge di variazione del comando in θ con la posizione dello stick
sinistro
-1 -0.8 -0.6 -0.4 -0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1
-50
-40
-30
-20
-10
0
10
20
30
40
50
Posizione stick
? re
f  
[d
eg
]
Figura 7.4: Legge di variazione del comando in φ con la posizione dello stick
destro
Queste leggi, sempre nell’ottica della semplicita` di pilotaggio, sono state
scelte appositamente in modo da evitare che a piccoli spostamenti delle leve
dalla condizione neutra corrispondessero comandi troppo bruschi.
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I risultati delle simulazioni, esposti nel seguito, sono stati ottenuti da una
campagna di prove attuata mediante la workstation (figura 7.5) allestita nel
laboratorio di Meccanica del Volo e dotata di un calcolatore con CPU Intelr
CoreTM 2 Quad da 3 GHz e con 4 GB di ram.
Figura 7.5: Workstation per le prove di simulazione di volo
Per chiarezza di esposizione i risultati ottenuti sono stati suddivisi, nei due
paragrafi seguenti, in quelli relativi alla fase di volo a punto fisso e a quella
di volo traslato.
In particolare, per entrambe le condizioni, viene qui riportato l’andamento
dei principali parametri di volo calcolati sia a fronte di ingressi a gradino
impartiti sulle singole linee di comando, sia a fronte di comandi simultanei a
simulazione di una missione di volo.
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7.1 Risposte ai comandi in hovering
I risultati ottenuti per la fase di volo stazionario sono stati suddivisi secondo
il seguente schema:
- condizione di trim. Figure da 7.6 a 7.8
- risposta al comando di Vz: gradino di 1.5 m/s. Figure da 7.9 a 7.12
- risposta al comando di Vx: gradino di 2 m/s. Figure da 7.13 a 7.16
- risposta al comando di r: gradino di 15 deg/s. Figure da 7.17 a 7.20
- risposta a comandi simultanei. E’ stata simulata una missione caratte-
rizzata da una salita (step di Vz) con contemporanea rotazione attorno
l’asse di imbardata (step di r) a cui si sovrappone nella fase finale un
comando di spinta (step di Vx). Figure da 7.21 a 7.23
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Figura 7.6: Condizione di trim in hovering (1 di 3)
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Figura 7.7: Condizione di trim in hovering (2 di 3)
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Figura 7.8: Condizione di trim in hovering (3 di 3)
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Figura 7.9: Risposta al gradino di Vz in hovering (1 di 4)
102
7 – Comportamento dinamico del MAV
789
T
fan
 [N]
1
1.
1
1.
2
T
s
 [N]
0.
2
0.
3
0.
4
T
d
 [N]
−1
.5−1
−0
.5
δ
s
 [deg]
0
10
20
30
40
50
60
70
80
90
10
0
246
Ti
m
e 
[s
]
δ
d
 [deg]
Figura 7.10: Risposta al gradino di Vz in hovering (2 di 4)
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Figura 7.11: Risposta al gradino di Vz in hovering (3 di 4)
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Figura 7.12: Risposta al gradino di Vz in hovering (4 di 4)
105
7 – Comportamento dinamico del MAV
−0
.500.
51
1.
52
2.
5
V
x
 [m/s]
0
10
20
30
40
50
60
70
80
90
10
0
0.
550.
6
0.
650.
7
0.
750.
8
T
tot
 [N]
Ti
m
e 
[s
]
Figura 7.13: Risposta al gradino di Vx in hovering (1 di 4)
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Figura 7.14: Risposta al gradino di Vx in hovering (2 di 4)
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Figura 7.15: Risposta al gradino di Vx in hovering (3 di 4)
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Figura 7.16: Risposta al gradino di Vx in hovering (4 di 4)
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Figura 7.17: Risposta al gradino di r in hovering (1 di 4)
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Figura 7.18: Risposta al gradino di r in hovering (2 di 4)
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Figura 7.19: Risposta al gradino di r in hovering (3 di 4)
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Figura 7.20: Risposta al gradino di r in hovering (4 di 4)
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Figura 7.21: Risposta a comandi simultanei in hovering (1 di 3)
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Figura 7.22: Risposta a comandi simultanei in hovering (2 di 3)
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Figura 7.23: Risposta a comandi simultanei in hovering (3 di 3)
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7.2 Risposte ai comandi in volo traslato
Analogamente i risultati ottenuti per la fase di volo traslato sono stati sud-
divisi nel modo seguente:
- condizione di trim. Figure da 7.24 a 7.27
- risposta al comando di spinta: gradino di 1 N. Figure da 7.28 a 7.31
- risposta al comando di θ: gradino di 8 deg. Figure da 7.32 a 7.36
- risposta al comando di φ: gradino di 25 deg. Figure da 7.37 a 7.41
- risposta a comandi simultanei. Come nel caso dell’hovering e` stata
simulata una missione caratterizzata da un comando a cabrare (step di
θ) a cui si somma un comando di virata (step di φ) e un comando di
spinta. Figure da 7.42 a 7.45
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Figura 7.24: Condizione di trim in volo traslato (1 di 4)
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Figura 7.25: Condizione di trim in volo traslato (2 di 4)
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Figura 7.26: Condizione di trim in volo traslato (3 di 4)
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Figura 7.27: Condizione di trim in volo traslato (4 di 4)
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Figura 7.28: Risposta al gradino di spinta in volo traslato (1 di 4)
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Figura 7.29: Risposta al gradino di spinta in volo traslato (2 di 4)
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Figura 7.30: Risposta al gradino di spinta in volo traslato (3 di 4)
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Figura 7.31: Risposta al gradino di spinta in volo traslato (4 di 4)
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Figura 7.32: Risposta al gradino di Θ in volo traslato (1 di 5)
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Figura 7.33: Risposta al gradino di Θ in volo traslato (2 di 5)
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Figura 7.34: Risposta al gradino di Θ in volo traslato (3 di 5)
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Figura 7.35: Risposta al gradino di Θ in volo traslato (4 di 5)
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Figura 7.36: Risposta al gradino di Θ in volo traslato (5 di 5)
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Figura 7.37: Risposta al gradino di Φ in volo traslato (1 di 5)
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Figura 7.38: Risposta al gradino di Φ in volo traslato (2 di 5)
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Figura 7.39: Risposta al gradino di Φ in volo traslato (3 di 5)
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Figura 7.40: Risposta al gradino di Φ in volo traslato (4 di 5)
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Figura 7.41: Risposta al gradino di Φ in volo traslato (5 di 5)
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Figura 7.42: Risposta a comandi simultanei volo traslato (1 di 4)
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Figura 7.43: Risposta a comandi simultanei volo traslato (2 di 4)
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Figura 7.44: Risposta a comandi simultanei volo traslato (3 di 4)
138
7 – Comportamento dinamico del MAV
1.
52
2.
5
α [deg]
−505
β [deg]
−50510
γ [deg]
0
10
20
30
40
50
60
0.
81
1.
2
n
z
Ti
m
e 
[s
]
Figura 7.45: Risposta a comandi simultanei volo traslato (4 di 4)
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7.3 Considerazioni finali
Risulta evidente dall’analisi dei grafici precedenti che il sistema presenta un
comportamento alquanto soddisfacente in termini di velocita` di risposta e
sovraelogazione massima.
In quasi tutti i casi sopra riportati si rientra infatti entro i limiti previsti per
tali grandezze e cioe`:
- overshoot massimo: 10%
- tempo di salita: u 5 s
Risulta altres`ı chiaro che le risposte dinamiche ottenute potranno essere, in
sede di approfondimenti futuri, modellate e migliorate andando a limare e
perfezionare coefficienti di proporzionalita` dei compensatori PID del sistema
di controllo.
Come sara` ripetuto nel capitolo inerente alle conclusioni, il passo successivo
alla sintesi dei due sistemi di controllo per la fase di hovering e di volo
traslato, e` quello di raccordare i due modelli definendo il sistema autopilota
per la fase di transizione e quindi il sistema di controllo globale.
Allo stato attuale dell’arte tale modello generalizzato e` stato gia` ricavato e
implementato nel simulatore di volo.
In questa relazione di tesi, tuttavia, non verra` trattato in quanto non ancora
perfezionato e verificato con la consueta campagna di prove.
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8.1 Conclusioni
L’interesse per l’impiego di aerei a controllo remoto in ambito civile ha as-
sunto in questi ultimi anni proporzioni via via crescenti grazie alla versatilita`
e ai molteplici campi di applicazione di tali macchine.
Per quanto concerne lo sviluppo di sistemi per l’osservazione del territorio
in situ, sono attualmente in fase di studio piattaforme di volo non abitate
(Uninhabited Aerial Vehicle-UAV ) sia di grandi dimensioni e notevoli auto-
nomie, sia di piccole dimensioni (Mini Aerial Vehicle-MAV ) per il controllo
di spazi ridotti e autonomie inferiori.
Il progetto SIMONA-MAV (SIstema di MONitoraggio Ambientale con Mi-
ni Aerial Vehicle), in avanzata fase di realizzazione presso il Dipartimento
di Ingegneria Aerospaziale dell’Universita` di Pisa, punta allo sviluppo di un
sistema dimostratore di tecnologie capace di compiere sia volo a punto fisso
che volo traslato.
L’attenzione del presente lavoro di tesi e` stata focalizzata essenzialmente sul-
la definizione delle caratteristiche aerodinamiche e dinamiche del prototipo
al fine di realizzare il sistema di gestione del volo dello stesso.
La prima parte del lavoro ha avuto come obiettivo la modellizzazione mate-
matica e la caratterizzazione aerodinamica.
La seconda parte e` stata invece completamente incentrata sulla messa a pun-
to del simulatore di volo e sulla sintesi del sistema di controllo automatico
del velivolo.
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In maniera schematica nel seguente elenco vengono riassunti i punti salienti
delle tematiche affrontate e gli strumenti impiegati all’uopo:
• Attraverso la soluzione delle equazione del moto e` stata dimostrata
l’impossibilita` di trimmare il velivolo, in condizioni di bassa velocita`,
con valori accettabili delle escursioni dei comandi.
Questo problema, dovuto all’aumento di rigidezza in beccheggio e alla
riduzione di Cm0 causata dalla presenza del foro di alloggiamento del
fan, e` stato risolto modificando l’architettura originaria del MAV do-
tandolo di ali canard.
Il dimensionamento di tali superfici con le equazioni classiche della
Meccanica del Volo prima e la verifica aerodinamica in ambiente CFD
Fluent poi, ha sortito l’effetto desiderato conferendo al MAV le ade-
guate caratteristiche di stabilita` e manovrabilita`.
• La verifica del comportamento dinamico del MAV e` stata effettuata
adattando al caso in esame il simulatore di volo gia` testato nell’ambito
del progetto SCAUT.
Le definizione del nuovo codice di simulazione, in particolare nella se-
zione inerente al sistema di controllo automatico, e` stata sviluppata alla
luce delle successive esigenze di caricamento sul computer di bordo.
Attraverso l’implementazione in ambiente Matlabr Simulink del mo-
dello matematico del velivolo ne e` stato verificato il comportamento in
ciclo aperto.
L’osservazione del mantenimento della condizione di trim ha permesso
innanzi tutto di validare la modifica architetturale di cui sopra ed ha
rappresentato il punto di partenza per lo studio del controllo in ciclo
chiuso.
• La sintesi del sistema autopilota e la scelta della logica di comando
hanno avuto come punto di riferimento il requisito di non abilitazione
al pilotaggio.
In particolare sono state definite logiche di controllo tali da rendere la
guida del velivolo altamente intuitiva e, per quanto possibile, accessi-
bile a chiunque.
La ricerca del metodo di controllo automatico piu` opportuno ha evi-
denziato i numerosi problemi legati al forte effetto di interferenza fra i
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parametri di volo dovuta alla particolare architettura del velivolo. Al-
la luce della natura prototipica del progetto e in vista delle imminenti
prove in volo sono state utilizzate tecniche controllistiche facilmente ac-
cessibili e manipolabili in modo da poter intervenire tempestivamente
a correggere eventuali errori.
In particolare e` stata utilizzata una procedura trial and test attraverso
la quale sono state ricavate le leggi di controllo sia per la fase di volo
traslato che per quella di hovering da implementare sul FMS di bordo.
I soddisfacenti risultati ottenuti dalle prove di volo simulato hanno
evidenziato la bonta` della logica di controllo sintetizzata per le due
condizioni di volo distinte. Cio` dimostra la fattibilita` del sistema nel
suo complesso e apre le porte alla successiva fase di sperimentazione.
8.2 Sviluppi futuri
E’ possibile delineare gia` in questa sede gli sviluppi futuri del progetto
SIMONA-MAV classificando il lavoro da compiere in interventi di corto pe-
riodo e interventi di lungo periodo.
Tralasciando quelli che sono gli aspetti costruttivi, che allo stato attuale
dell’arte riguardano ormai caratteri secondari, la prima operazione da svol-
gere sara` la messa a punto del sistema di controllo completo.
Come, gia` accennato, bisognera` perfezionare gli autopiloti della fase di tran-
sizione e definire con maggiore precisione gli switch di passaggio dalla logica
di controllo in hovering a quella di volo traslato.
Una volta ultimato e testato sul simulatore, tale sistema completo dovra` es-
sere implementato sul computer di bordo. Anche in questo caso attraverso
una campagna di prove a terra sara` necessario verificare il corretto funzio-
namento del Flight Management System sia in termini di frequenze che di
scambio dei dati fra DSP, piattaforma inerziale e radiocomando.
In realta`, tali verifiche di compatibilita` fra i sistemi, sono state gia` effettuate
con successo implementando nel FMS del MAV sistemi di controllo fittizi.
E’ pertanto lecito ritenere che siano improbabili malfunzionamenti derivanti
dall’implementazione sul computer di bordo del sistema di controllo reale.
Il passo successivo alle operazioni sopradette saranno le prime prove di volo
per verificare il bilanciamento, la stabilita` e la controllabilita` in hovering.
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Apportate le eventuali modifiche sara` poi la volta dei test in volo traslato dai
quali si dovranno avere le conferme relative al funzionamento del sistema di
controllo, alla risposta dinamica, alle prestazioni, all’autonomia del MAV e
soprattutto alla sua semplicita` di pilotaggio.
Altro lavoro da svolgere in questa prima fase di sviluppi futuri sara` quello
di ricavare, sempre dalle prove in volo, le informazioni necessarie ad una mi-
gliore modellizzazione dell’impianto propulsivo in modo da poter registrare
l’accuratezza del sistema di controllo utilizzando i dati reali sui motori.
Svolto questo primo gruppo di operazioni si potra` procedere alla verifica della
rispondenza alle norme Europee EUR/RTP 115.030.
Per quanto riguarda gli interventi a lungo termine, in vista di una possibile
commercializzazione del SIMONA, si potrebbe pensare di apportare all’ar-
chitettura originaria del velivolo una serie di modifiche.
Una di queste potrebbe riguardare la forma del foro di alloggiamento del fan.
Attraverso una analisi aerodinamica piu` approfondita si potrebbe concepire
un’opportuna forma dei bordi dello stesso in modo da ridurre, compatibil-
mente con le esigenze strutturali, gli effetti del ristagno del flusso evidenziati
in figura 4.5 e 4.6.
Un’altra modifica, di entita` piu` rilevante, potrebbe essere quella di svincolare
la deflessione dell’impianto propulsivo posteriore dalla rotazione delle super-
fici mobili. In questo modo nella fase hovering non si avrebbero sostanziali
variazioni nel sistema di controllo, viceversa nella fase di volo traslato si evi-
terebbero i problemi sul controllo in rollio connessi alla diversa deflessione
dei due motori.
In questo caso quindi, nel passaggio da volo a punto fisso a volo traslato, rag-
giunta una certa velocita` di soglia si potrebbe imporre a zero la deflessione
dei motori garantendo la controllabilita` nel piano latero-direzionale attraver-
so gli alettoni, come in un velivolo convenzionale.
Come piu` volte ripetuto nel corso del presente elaborato, preme ancora una
volta sottolineare l’imminenza delle prime prove di volo, a testimonianza
dell’avanzato stadio di sviluppo del progetto e dell’impegno profuso alla sua
realizzazione dal team del Laboratorio di Meccanica del Volo.
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Appendice A
Controllori MIMO
A.1 Controllore MIMO hovering
Rappresentazione in variabili di stato del controllore ottenuto per la fase di
volo a punto fisso con la tecnica MIMO.
0001 A =
0002 x1 x2 x3 x4 x5 x6 x7 x8 x9
0003 x1 -50 2.199e-014 -1.195e-013 -6.798e-016 -2.725e-014 4.665e-012 -2.577e-013 -1.826e-012 2.191e-014
0004 x2 1.781e-016 -1.301e-018 3.47e-017 1e-008 3.59e-017 -1e-005 9.806 1.35e-015 6.3e-019
0005 x3 5.807e-012 5.456e-014 -50 5.607e-014 0.001 1.266e-011 3.209e-012 0.05 8.586e-015
0006 x4 -9.778e-011 -0.5099 -2.938e-011 -100 -2.856e-012 1.528e-009 -2500 -8.819e-011 -5.025e-006
0007 x5 5.426e-011 4.866e-013 -4.903e-012 4.681e-013 -100 9.952e-011 3.859e-011 -2500 6.059e-013
0008 x6 -5.569e-013 -3.463e-015 4.208e-014 -7.474e-016 -1.864e-015 -50 -2.006e-013 -2.482e-013 -0.1
0009 x7 1.026e-015 1.973e-017 -3.142e-016 1 1.362e-016 -1.644e-015 5.684e-014 -6.069e-015 -3.585e-018
0010 x8 1.754e-015 2.692e-018 -1.218e-016 3.425e-016 1 -3.259e-015 1.228e-014 4.263e-014 -2.944e-018
0011 x9 6.917e-016 5.404e-019 -9.694e-017 -4.015e-018 4.388e-017 1 2.625e-016 2.265e-015 1.735e-018
0012 x10 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0013 x11 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0014 x12 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0015 x13 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0016 x14 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0017 x15 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0018 x16 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0019 x17 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0020 x18 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0021 x19 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0022 x20 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0023 x21 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0024 x22 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0025 x23 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0026 x24 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0027 x25 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0028 x26 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0029 x27 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0030 x28 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0031 x29 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0032 x30 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0033 x31 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0034 x32 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0035 x33 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0036 x34 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0037 x35 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0038
0039 x10 x11 x12 x13 x14 x15 x16 x17 x18
0040 x1 113.4 -37.84 13.09 11.39 -32.02 6.563e-015 -2.155e-015 2.062e-015 8.111e-016
0041 x2 2.098 -2.8 -0.6017 -24.13 2.715 3.725e-017 -1.966e-017 -1.326e-018 1.48e-017
0042 x3 -341.6 -220.5 -326.8 -127.1 -1129 1.6e-015 -5.489e-015 -4.717e-014 -4.453e-015
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0043 x4 -586 731 141.7 6138 -697.5 -5.822e-014 5.677e-014 1.268e-013 -3.084e-014
0044 x5 845.3 -684.9 -5939 474.8 1544 6.647e-014 -1.016e-013 9.238e-014 -6.255e-014
0045 x6 34.18 115.3 -16.41 -13.12 -26.64 2.139e-015 1.985e-015 1.16e-015 4.158e-016
0046 x7 0.001243 -0.001285 -0.000117 -0.009657 0.001268 9.286e-016 -1.198e-015 -5.208e-016 -7.933e-016
0047 x8 2.965e-006 -1.145e-006 9.374e-008 1.318e-007 -1.816e-006 -7.076e-016 8.525e-016 -1.177e-015 1.249e-015
0048 x9 -0.5931 -2.337 0.3491 0.2882 0.5418 -4.769e-017 -1.059e-016 -5.024e-017 -4.844e-018
0049 x10 -0.001 0 0 0 0 6.572 2.717 2.127 -0.6361
0050 x11 0 -0.001 0 0 0 -2.242 6.951 -1.296 0.7958
0051 x12 0 0 -0.001 0 0 0.5099 -0.2818 2.262 0.1029
0052 x13 0 0 0 -0.001 0 0.5652 -0.4869 1.061 6.732
0053 x14 0 0 0 0 -0.001 -2.81 0.661 6.632 -0.7516
0054 x15 0 0 0 0 0 -37.65 -6.495e-005 0.0003384 0.004269
0055 x16 0 0 0 0 0 -0.0001907 -37.38 -9.866e-005 -0.0002926
0056 x17 0 0 0 0 0 0.0002015 -3.318e-005 -37.36 0.00489
0057 x18 0 0 0 0 0 -0.0023 0.0002329 -0.002979 -37.48
0058 x19 0 0 0 0 0 0.00208 6.782e-005 0.001234 0.0001315
0059 x20 0 0 0 0 0 -8.106 2.569 -7.215 -0.001037
0060 x21 0 0 0 0 0 -7.661 -2.176 7.808 0.0002108
0061 x22 0 0 0 0 0 -0.3911 -10.63 -3.344 0.0003358
0062 x23 0 0 0 0 0 -0.127 0.06079 -0.2033 0.4964
0063 x24 0 0 0 0 0 -6.452e-005 -0.0001315 0.0004681 16.87
0064 x25 0 0 0 0 0 -0.003961 0.001053 -0.005228 -21.06
0065 x26 0 0 0 0 0 4.371e-005 -2.23e-005 0.0001058 0.004719
0066 x27 0 0 0 0 0 5.993e-006 -9.063e-006 4.355e-005 -0.01231
0067 x28 0 0 0 0 0 -2.768e-005 6.136e-006 6.552e-006 0.0006423
0068 x29 0 0 0 0 0 5.099e-006 1.577e-005 1.099e-005 -8.074e-005
0069 x30 0 0 0 0 0 -6.691e-006 3.175e-006 -5.441e-006 0.0006419
0070 x31 0 0 0 0 0 -1.639e-005 2.638e-006 -2.156e-006 -0.001722
0071 x32 0 0 0 0 0 2.433e-006 2.871e-006 8.566e-006 0.0007248
0072 x33 0 0 0 0 0 3.407e-006 -1.144e-007 6.245e-006 -0.0005715
0073 x34 0 0 0 0 0 -4.142e-005 8.384e-006 -1.985e-005 -0.0001244
0074 x35 0 0 0 0 0 -3.856e-007 -3.289e-007 1.652e-006 3.468e-005
0075
0076 x19 x20 x21 x22 x23 x24 x25 x26 x27
0077 x1 -1.205e-015 4.862e-016 -7.567e-016 4.598e-017 -1.213e-017 -3.522e-016 1.242e-016 -8.765e-019 1.037e-019
0078 x2 -9.918e-017 1.07e-017 6.311e-018 -2.956e-018 4.046e-019 -8.927e-017 -5.481e-017 2.312e-020 7.416e-020
0079 x3 -2.3e-015 -1.112e-014 -5.369e-015 1.109e-014 -7.681e-017 3.713e-015 -2.674e-015 1.958e-019 -2.589e-019
0080 x4 -3.54e-013 -3.061e-014 -1.632e-015 1.338e-015 5.574e-015 -5.395e-013 2.063e-014 1.064e-016 3.444e-016
0081 x5 -8.269e-013 3.717e-014 -1.694e-014 1.583e-014 2.073e-015 -6.659e-014 1.466e-013 7.071e-017 -4.893e-017
0082 x6 -1.491e-016 1.403e-016 -3.092e-016 -1.583e-015 -4.353e-017 2.873e-016 -5.925e-017 -3.827e-019 -2.221e-019
0083 x7 5.593e-015 6.412e-016 2.081e-016 -1.36e-016 6.877e-017 5.673e-015 1.655e-015 -1.027e-018 -1.348e-018
0084 x8 2.368e-015 -6.102e-016 3.017e-016 -3.577e-016 8.341e-017 1.386e-015 -2.022e-015 -7.965e-019 4.9e-019
0085 x9 -1.145e-017 -1.795e-017 -3.232e-018 6.318e-017 5.318e-019 -8.361e-018 -6.567e-018 6.005e-021 1.127e-020
0086 x10 0.9323 1.863 1.2 1.162 0.01033 0.1226 0.4009 -0.0002829 -3.92e-005
0087 x11 -0.7573 -1.369 0.2414 2.068 -0.01148 -0.03479 -0.4066 0.0001112 -9.813e-006
0088 x12 -6.51 0.6369 -0.4327 0.1434 0.05081 -1.863 -1.54 1.625e-005 7.705e-006
0089 x13 0.4667 0.4046 -0.1503 -0.04278 0.04143 1.697 -1.842 0.0001088 -0.0002584
0090 x14 1.699 0.7026 -2.167 0.8465 0.003055 0.3178 0.6121 0.0002333 0.0001262
0091 x15 -0.00318 12.27 11.6 0.592 0.135 0.0002149 -0.0005275 -2.11e-005 -1.138e-005
0092 x16 -9.048e-005 -3.886 3.292 16.08 -0.0763 -9.378e-005 -0.00112 5.826e-006 2.093e-006
0093 x17 -0.00196 10.92 -11.81 5.058 0.1987 0.0007231 0.0007113 4.064e-005 1.889e-005
0094 x18 -6.152e-005 0.00479 -0.0004246 0.0005629 -0.4728 -17 21.22 0.005503 -0.01208
0095 x19 -37.48 -0.003532 0.0002515 -0.0002152 0.4098 -21.23 -16.99 -4.149e-005 9.631e-005
0096 x20 -0.0009493 -54.04 -0.0166 -0.001006 -1.042 -0.000985 -0.02321 -0.018 -0.00278
0097 x21 -0.0002899 -0.01381 -54.06 -0.0007176 0.1262 -2.844e-005 0.002766 -0.03216 -0.0109
0098 x22 -0.0002473 0.0003967 -0.0009879 -54.05 -0.03301 -3.324e-005 -0.0008587 0.003526 0.001973
0099 x23 -0.2425 -1.039 0.2594 0.03559 -0.0547 0.02503 1.43 -0.0005717 0.0003999
0100 x24 21.06 0.001639 -0.0001731 -1.044e-005 -0.07753 -71.7 -0.001655 -0.007659 0.01681
0101 x25 16.87 -0.02466 0.005995 0.000861 1.598 0.0003141 -71.67 0.009714 -0.02133
0102 x26 -0.0002035 -0.02839 -0.024 -0.003015 -0.0003025 0.006424 -0.007796 -0.003399 -0.0002455
0103 x27 6.088e-005 -0.006654 -0.006571 -0.0008338 -0.0006105 -0.01731 0.02198 -2.246e-005 -0.002682
0104 x28 -1.705e-005 0.002766 0.01503 -0.006137 4.149e-005 0.0008829 -0.001204 0.001572 0.000668
0105 x29 -2.685e-005 0.004332 -0.005441 -0.01261 8.309e-005 -0.0001406 0.0002381 -0.000159 -8.16e-005
0106 x30 1.376e-005 0.003111 0.00224 -0.0009173 7.924e-005 0.0009397 -0.001144 0.0003493 0.0002562
0107 x31 6.275e-005 0.003012 0.002457 -0.0006869 -1.682e-005 -0.00239 0.002975 0.0006107 -0.0004093
0108 x32 2.105e-005 -0.002415 0.00374 -0.002712 -2.837e-005 0.001084 -0.001217 -6.893e-005 0.00022
0109 x33 1.001e-005 -0.003514 -4.365e-005 -0.0008864 -9.008e-005 -0.0008041 0.001008 -0.000292 -0.000237
0110 x34 0.0001632 -0.0002798 -0.0001293 7.857e-005 6.525e-006 -2.182e-005 -0.0005203 -7.196e-008 2.334e-007
0111 x35 -2.14e-008 -2.517e-005 -2.284e-005 -6.086e-006 1.088e-006 4.804e-005 -6.65e-005 -6.273e-006 7.696e-006
0112
0113 x28 x29 x30 x31 x32 x33 x34 x35
147
A – Controllori MIMO
0114 x1 2.683e-020 1.011e-019 5.306e-020 3.882e-020 1.17e-019 -2.69e-020 -1.28e-021 -2.357e-022
0115 x2 4.912e-022 5.342e-022 2.126e-021 9.477e-021 1.089e-020 -1.81e-023 -1.433e-021 -7.68e-022
0116 x3 3.203e-018 -1.626e-018 2.825e-019 -2.99e-019 -8.749e-019 5.778e-019 -3.142e-020 9.284e-021
0117 x4 1.847e-018 5.909e-018 -6.556e-018 1.42e-017 -1.966e-018 -5.128e-018 -1.684e-018 -8.674e-019
0118 x5 -1.032e-017 -5.015e-018 2.904e-018 -1.339e-017 -1.118e-017 -5.879e-018 -3.019e-018 -4.879e-019
0119 x6 7.632e-020 6.406e-019 1.523e-020 -9.821e-020 3.361e-020 -8.293e-020 1.908e-022 9.719e-022
0120 x7 -8.32e-020 -3.863e-020 5.901e-020 -7.213e-020 -1.606e-019 2.523e-020 3.51e-020 2.372e-020
0121 x8 7.847e-020 6.853e-020 -4.828e-020 4.229e-020 6.842e-020 3.795e-020 -1.222e-020 5.506e-021
0122 x9 -2.259e-021 -1.59e-020 -6.101e-022 2.903e-022 -6.377e-022 2.128e-021 -2.098e-023 -9.926e-024
0123 x10 -0.0001112 -4.012e-005 5.836e-006 -9.413e-008 4.968e-005 1.704e-005 -1.719e-007 -4.067e-008
0124 x11 9.507e-006 -0.000144 -1.525e-005 -8.024e-006 -2.158e-005 3.493e-005 2.796e-007 -3.17e-007
0125 x12 -5.047e-005 1.43e-005 -7.395e-006 1.425e-006 1.169e-005 -2.852e-006 3.616e-006 -1.416e-008
0126 x13 -2.122e-005 1.14e-005 5.853e-006 5.647e-005 -1.213e-005 -1.175e-005 -1.613e-007 -8.483e-007
0127 x14 -0.0001225 9.603e-006 -4.016e-005 -1.542e-005 1.18e-005 -1.223e-006 -1.157e-006 1.64e-009
0128 x15 -2.692e-005 2.424e-006 5.471e-006 2.189e-006 1.236e-005 1.192e-006 1.195e-007 -1.757e-009
0129 x16 -7.77e-006 -3.127e-005 -3.953e-006 -3.212e-006 1.42e-007 1.094e-005 -8.542e-009 -7.034e-008
0130 x17 -3.53e-005 5.762e-006 -9.146e-006 -1.081e-006 9.573e-006 -1.219e-006 -1.453e-008 -2.215e-008
0131 x18 0.0001596 -0.000115 0.0003374 0.002368 -0.0008489 -0.0003826 3.027e-006 -3.682e-005
0132 x19 -1.41e-006 1.021e-006 -2.054e-006 -1.918e-005 5.837e-006 2.787e-006 -0.0001609 -6.125e-007
0133 x20 -0.01294 0.005402 4.987e-005 0.000902 0.004953 -0.0008863 2.703e-005 2.2e-007
0134 x21 0.006199 -0.004246 0.003477 0.0008407 0.0009525 0.001293 3.088e-005 1.895e-007
0135 x22 -0.008312 -0.01268 -0.002258 -0.001201 0.0009375 0.003414 -2.815e-006 -2.502e-005
0136 x23 -0.0003717 0.0001467 -2.348e-005 -6.702e-005 0.0001592 -9.879e-006 -3.492e-006 1.311e-006
0137 x24 -0.0002188 0.0001608 -0.0004739 -0.003339 0.001198 0.0005388 0.0002814 5.344e-005
0138 x25 0.0002719 -0.0002019 0.0005991 0.004239 -0.001515 -0.0006833 0.0002341 -6.45e-005
0139 x26 -0.0006794 8.12e-005 0.0002939 -0.0001467 0.0004489 8.229e-005 4.343e-006 3.462e-006
0140 x27 -0.0001212 -1.702e-005 0.0001952 0.0006988 -0.0001446 -6.447e-005 2.691e-006 -8.535e-006
0141 x28 -0.00205 -6.17e-005 -0.0001785 0.0001007 0.0007079 6.745e-005 1.006e-006 -1.354e-006
0142 x29 -8.852e-006 -0.001966 -9.432e-005 -0.0001279 -0.000107 0.0004957 -4.47e-007 -3.146e-006
0143 x30 -0.0003108 -7.141e-005 -0.001167 -1.548e-005 0.0001326 4.327e-005 -2.29e-006 8.006e-008
0144 x31 -0.0003818 -2.935e-005 -0.0001813 -0.001318 0.0001889 0.000158 -2.152e-006 8.286e-006
0145 x32 -0.0007193 5.505e-006 -0.000195 -9.155e-005 -0.001412 2.711e-006 -3.95e-006 -3.667e-006
0146 x33 4.73e-005 -1.219e-006 0.0002223 8.861e-005 -0.0002442 -0.002034 2.238e-007 2.164e-006
0147 x34 -1.014e-007 4.22e-008 -1.046e-007 -4.095e-007 2.855e-007 -9.546e-008 -0.002 -4.75e-009
0148 x35 1.178e-006 -3.912e-007 -9.511e-008 8.704e-006 -4.204e-006 5.793e-007 -4.921e-006 -0.002
0149
0150 B =
0151 u1 u2 u3 u4 u5
0152 x1 -1.927e-016 3.043e-017 6.421e-018 -8.283e-017 3.629e-017
0153 x2 -3.011e-018 2.049e-018 -3.933e-018 6.255e-017 1.118e-018
0154 x3 -3.52e-016 7.579e-016 -1.824e-015 1.783e-017 -2.597e-015
0155 x4 1.2e-015 -5.626e-016 -1.648e-015 -3.342e-014 -3.981e-016
0156 x5 8.389e-016 8.379e-016 4.013e-014 2.557e-015 -2.423e-015
0157 x6 5.131e-017 -4.065e-016 1.557e-016 -1.137e-018 -4.064e-017
0158 x7 -7.324e-017 5.615e-017 -7.955e-018 -2.174e-015 2.155e-018
0159 x8 3.123e-017 -9.138e-017 -1.72e-015 1.877e-017 2.482e-016
0160 x9 1.276e-018 -1.377e-018 7.102e-018 -2.435e-018 4.984e-018
0161 x10 -0.7152 -0.214 -0.3015 0.2092 -0.2131
0162 x11 0.2387 -0.7218 0.2442 -0.2607 -0.1382
0163 x12 -0.08211 0.1026 2.116 -0.05035 -0.2043
0164 x13 -0.07137 0.08194 -0.1693 -2.188 -0.07909
0165 x14 0.2026 0.1667 -0.5503 0.2488 -0.7064
0166 x15 -5.675 -0.1526 0.0009295 -0.001531 0.7186
0167 x16 -0.08984 -5.396 4.682e-005 9.95e-005 -1.855
0168 x17 -0.727 1.851 0.0005403 -0.001704 -5.348
0169 x18 -0.0006232 0.0002191 0.02765 3.458 -0.0004922
0170 x19 0.0003197 -2.89e-005 3.458 -0.02764 0.0001318
0171 x20 1.018 -0.5173 0.0003929 -0.0005376 0.5572
0172 x21 0.759 0.5449 9.023e-005 5.94e-005 -0.861
0173 x22 0.1117 1.02 8.594e-005 -0.0001334 0.7431
0174 x23 0.0152 -0.01137 0.01259 -0.02145 0.01486
0175 x24 5.209e-005 -4.077e-005 -1.001 -0.7883 7.905e-005
0176 x25 -2.299e-006 -0.0001086 -0.7883 1.001 7.3e-005
0177 x26 -0.000195 -7.481e-007 5.202e-006 4.35e-005 1.842e-006
0178 x27 -4.852e-005 -1.848e-006 1.253e-006 -0.0001358 1.708e-006
0179 x28 5.696e-005 1.727e-006 -4.62e-007 7.745e-006 -6.543e-005
0180 x29 -5.153e-006 -7.403e-005 8.835e-007 -1.911e-006 -1.054e-005
0181 x30 1.983e-005 -5.788e-006 -8.427e-010 7.495e-006 -3.211e-006
0182 x31 2.105e-005 -3.979e-006 -7.344e-007 -1.721e-005 -3.895e-006
0183 x32 -6.699e-008 2.118e-006 5.953e-007 7.542e-006 -2.745e-005
0184 x33 -1.533e-005 3.796e-006 -6.529e-008 -6.141e-006 -1.096e-005
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0185 x34 2.539e-006 -5.994e-007 -4.565e-006 1.476e-005 1.035e-006
0186 x35 -1.589e-007 5.653e-008 -4.051e-009 6.133e-007 -1.334e-007
0187
0188 C =
0189 x1 x2 x3 x4 x5 x6 x7 x8 x9
0190 y1 56.87 -0.001762 -6.681 -0.3455 1.092 -3.454 -8.639 16.15 -0.006907
0191 y2 -23.23 0.001452 -1.981 0.2847 -0.3336 8.508 7.119 -3.783 0.01702
0192 y3 1.49 -0.02109 -1.917e-012 -4.136 -8.07 0.4352 -103.4 -202.1 0.0008701
0193 y4 -3.638 0.03363 1.859e-012 6.596 5.075 -0.3919 164.9 127.6 -0.0007833
0194 y5 6.765e-013 4.651e-015 -16.85 -2.544e-013 2.549 1.759e-012 -6.363e-012 63.74 -1.251e-014
0195
0196 x10 x11 x12 x13 x14 x15 x16 x17 x18
0197 y1 -183.6 31.56 5.638 -14.82 -135.5 -9.413e-015 3.387e-015 4.031e-016 -2.622e-015
0198 y2 37.84 -50.31 -24.29 -13.4 -47.94 -3.695e-017 -1.124e-015 -9.667e-016 1.126e-015
0199 y3 40.31 -24.91 -473.7 291.9 96.95 -2.337e-015 -1.703e-015 8.287e-015 -8.338e-015
0200 y4 4.273 -15.31 292.9 -428.2 -34.9 1.321e-015 -3.927e-015 -9.104e-015 7.081e-015
0201 y5 -136.7 -56.86 41.21 -54.93 -419.8 -9.656e-015 -5.52e-015 -1.634e-014 4.905e-015
0202
0203 x19 x20 x21 x22 x23 x24 x25 x26 x27
0204 y1 5.287e-015 -3.857e-016 5.31e-016 8.961e-016 -7.246e-017 1.629e-015 1.566e-015 8.428e-019 4.199e-019
0205 y2 -1.192e-015 -4.731e-016 1.49e-016 3.098e-016 -8.762e-017 1.366e-015 -8.54e-016 -3.463e-019 -2.204e-019
0206 y3 -2.25e-014 4.12e-016 -3.94e-015 1.821e-015 -9.354e-016 -5.236e-014 -2.099e-015 7.608e-018 3.371e-018
0207 y4 3.695e-014 4.274e-016 1.991e-015 -2.087e-015 1.623e-016 4.162e-014 -3.015e-015 -1.007e-017 -1.76e-017
0208 y5 1.015e-014 -6.236e-015 9.255e-016 -1.517e-015 2.524e-016 8.932e-015 -1.205e-018 -2.775e-018 2.389e-018
0209
0210 x28 x29 x30 x31 x32 x33 x34 x35
0211 y1 5.413e-019 -1.314e-019 -2.655e-020 2.82e-019 -1.66e-019 1.273e-019 -8.64e-021 5.082e-021
0212 y2 4.975e-020 -1.8e-019 4.087e-020 -2.27e-019 1.664e-020 5.681e-020 9.871e-022 2.541e-021
0213 y3 -6.061e-019 -3.412e-019 -2.118e-019 -1.539e-018 -1.962e-020 -8.348e-019 -4.826e-019 -5.421e-020
0214 y4 3.318e-020 5.464e-020 1.391e-019 1.671e-018 -6.785e-019 7.694e-019 1.621e-019 2.711e-020
0215 y5 1.223e-018 -2.585e-019 5.73e-020 8.247e-019 3.981e-020 3.88e-019 5.421e-020 2.883e-020
0216
0217 D =
0218 u1 u2 u3 u4 u5
0219 y1 2.22e-016 -3.296e-016 0 1.332e-015 3.886e-016
0220 y2 -4.163e-017 6.939e-018 -4.441e-016 -6.661e-016 1.249e-016
0221 y3 3.582e-016 5.069e-016 0 3.553e-015 -1.078e-015
0222 y4 -9.021e-017 -1.067e-016 3.553e-015 -7.105e-015 1.095e-015
0223 y5 1.04e-015 -5.985e-016 -5.329e-015 -4.441e-016 2.998e-015
0224
0225 Continuous-time model.
A.2 Controllore MIMO volo traslato
Rappresentazione in variabili di stato del controllore ottenuto per la fase di
volo traslato con la tecnica MIMO.
0001
0002 A =
0003 x1 x2 x3 x4 x5 x6 x7 x8 x9
0004 x1 -0.5302 -0.0005767 0.2692 -0.007913 -1.007 -6.784e-005 -0.266 -12.75 -0.001263
0005 x2 5.277e-018 -1.192 -2.413e-018 1.205 1.955e-021 -25.13 9.8 1.777e-015 -3.331e-016
0006 x3 -0.368 0.0009534 -11.92 0.004589 11.31 0.0003849 0.1543 -342.3 0.01672
0007 x4 -0.004795 -0.5867 0.004956 -100 0.01797 -3.8 -2503 0.5914 -13.17
0008 x5 4.043e-005 0.004507 -1.703e-005 8.034e-005 -100 0.002515 0.002797 -2500 0.1163
0009 x6 0.006154 2.152 -0.08517 -0.07772 -0.4594 -1.141 62.39 -16.46 0.3292
0010 x7 -1.525e-018 2.668e-017 -2.426e-019 1 -7.402e-019 0.03556 -5.684e-014 -6.9e-017 -3.331e-016
0011 x8 5.356e-018 2.352e-020 -4.301e-017 4.282e-018 1 -2.033e-020 2.219e-016 1.421e-014 0
0012 x9 -4.507e-020 -3.43e-018 2.23e-020 1.537e-018 8.674e-019 1.001 9.815e-017 1.11e-016 7.589e-019
0013 x10 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0014 x11 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0015 x12 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0016 x13 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0017 x14 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0018 x15 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0019 x16 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0020 x17 0 0 0 0 0 0 0 0 0
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0021 x18 0 0 0 0 0 0 0 0 0
0022
0023 x10 x11 x12 x13 x14 x15 x16 x17 x18
0024 x1 -7.376 0.6297 2.651e-017 2.257e-015 2.777e-017 4.909e-015 -1.247e-019 2.401e-019 -3.388e-021
0025 x2 4.578e-005 -0.009545 -2.259e-015 2.072e-016 -6.26e-015 1.292e-016 2.763e-017 6.029e-020 1.271e-021
0026 x3 -854.9 -4.485 1.211e-016 -2.65e-014 2.908e-017 -1.263e-014 -3.431e-019 -1.308e-018 2.711e-020
0027 x4 -28.54 6256 1.144e-013 -2.401e-015 3.137e-013 -4.232e-016 -1.068e-015 1.282e-018 0
0028 x5 -6250 -29.97 6.64e-016 6.674e-014 -2.212e-016 1.108e-013 1.391e-018 1.49e-017 -1.626e-019
0029 x6 -40.39 -156.2 1.863e-015 1.489e-015 3.227e-015 1.881e-015 -8.697e-018 -1.126e-019 -2.541e-021
0030 x7 0.0002138 -0.04459 1.987e-016 2.077e-017 -4.548e-015 -7.555e-019 1.471e-017 -7.491e-021 8.47e-022
0031 x8 0 0 -1.871e-017 -7.773e-015 -9.341e-018 -3.666e-015 -5.075e-020 -1.663e-019 2.541e-021
0032 x9 -0.003843 -0.948 -4.873e-018 2.946e-018 -1.073e-017 1.046e-017 -1.729e-020 3.199e-022 6.617e-024
0033 x10 -0.001 0 0.03278 6.861 0.01329 2.548 5.159e-006 -9.169e-006 1.433e-007
0034 x11 0 -0.001 -6.861 0.03278 -2.548 0.01329 -0.001076 -1.068e-005 -1.229e-007
0035 x12 0 0 -37.48 1.46e-006 -27.2 0.01195 0.06052 0.0004524 5.254e-006
0036 x13 0 0 -6.559e-007 -37.48 -0.01195 -27.2 1.123e-006 -0.000392 6.068e-006
0037 x14 0 0 26.99 0.01186 -71.7 -2.053e-006 -0.1321 -0.001029 -1.196e-005
0038 x15 0 0 -0.01185 26.99 3.358e-007 -71.7 5.558e-005 0.0008921 -1.38e-005
0039 x16 0 0 0.05994 8.461e-007 0.1319 -5.561e-005 -0.00993 -0.0001377 -1.6e-006
0040 x17 0 0 -4.831e-005 1.792e-005 -2.498e-006 -1.653e-006 -6.797e-008 -0.002 -2.621e-011
0041 x18 0 0 -6.845e-006 -1.003e-005 1.139e-005 -4.565e-006 1.755e-008 -6.573e-011 -0.002
0042
0043 B =
0044 u1 u2
0045 x1 1.892e-015 -1.06e-017
0046 x2 6.849e-017 -8.511e-016
0047 x3 -3.785e-015 -9.383e-017
0048 x4 -1.074e-017 2.235e-014
0049 x5 -4.701e-015 1.142e-016
0050 x6 4.699e-016 -3.252e-016
0051 x7 5.585e-018 -1.785e-015
0052 x8 -1.731e-015 -8.412e-018
0053 x9 -5.065e-018 -3.944e-018
0054 x10 2.234 0.01071
0055 x11 0.01071 -2.234
0056 x12 6.382e-005 -3.464
0057 x13 -3.464 -6.377e-005
0058 x14 0.000537 1.276
0059 x15 1.277 -0.0005371
0060 x16 1.116e-007 -0.0005377
0061 x17 -6.19e-006 -2.255e-006
0062 x18 -9.187e-007 -7.67e-007
0063
0064 C =
0065 x1 x2 x3 x4 x5 x6 x7 x8 x9
0066 y1 -0.0008237 -4.635e-005 0.02358 -0.0007082 -0.08915 -3.126e-006 -0.02381 -3.194 2.32e-005
0067 y2 -0.001064 0.00566 -5.746e-005 0.07694 -9.588e-005 0.0006885 2.587 -0.003381 0.01362
0068
0069 x10 x11 x12 x13 x14 x15 x16 x17 x18
0070 y1 -7.984 0.02124 3.469e-018 2.22e-016 3.036e-018 3.331e-016 -5.717e-021 1.44e-020 -1.456e-022
0071 y2 0.02258 -6.467 -2.22e-016 8.674e-019 -2.22e-016 2.168e-019 1.735e-018 0 5.294e-023
0072
0073 D =
0074 u1 u2
0075 y1 1.11e-016 0
0076 y2 2.168e-019 5.551e-017
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Appendice B
Script Matlab
B.1 alta velocita.m
0001 %Nel seguente script sono riportati i valori ricavati dall’analisi CFD per
0002 %la condizione di volo V= 25 m/s.
0003 %Viene inoltre calcolata la condizione di trim per tale valore di velocita`
0004
0005 global V motore trim volo av alfa zero av
0006 % simulazioni DE=0 deg
0007 cl e 0 av=[-0.2253209 -0.12483518 -0.03161552 0.068569276 0.16919521 0.26288659 0.35185821...
0008 0.43516048 0.51992351 0.59974724];
0009 cd e 0 av=[0.052831993 0.046452763 0.045310464 0.049736699 0.05985002 0.07473092 0.091287377...
0010 0.11274036 0.14091333 0.17635017];
0011 cm e 0 av=[0.059853324 0.03847661 0.021140162 -0.0006972585 -0.022868595 -0.042925811...
0012 -0.06224841 -0.07900107 -0.098932134 -0.12214378];
0013
0014 %simulazioni DE=+6 deg
0015 cl e piu6 av=[-0.14016533 -0.042130055 0.054655254 0.15112587 0.24715871 0.33877639 0.42167602...
0016 0.51109846 0.58671091 0.66119935];
0017 cd e piu6 av=[0.046797771 0.047264042 0.049001458 0.055788592 0.06660406 0.081533153 0.098346002...
0018 0.12388171 0.15133235 0.18670286];
0019 cm e piu6 av=[0.00033957167 -0.019008084 -0.037496716 -0.056454469 -0.076441214 -0.095541494...
0020 -0.11008423 -0.12593172 -0.14551325 -0.16426623];
0021
0022 %simulazioni DE=-6 deg
0023 cl e meno6 av=[-0.303593 -0.20770339 -0.11000738 -0.013219187 0.085561399 0.18037372 0.27390327...
0024 0.36253833 0.44914378 0.53188348];
0025 cd e meno6 av=[0.063083704 0.05291031 0.049654638 0.051453702 0.057248073 0.066907427 0.080639939...
0026 0.098670518 0.12369175 0.15566036];
0027 cm e meno6 av=[0.11438341 0.096513476 0.077266423 0.058525739 0.037605125 0.016797853 -0.0049995116...
0028 -0.025857808 -0.048170999 -0.072112416];
0029
0030 %simulazioni DE=+12 deg
0031 cl e piu12 av=[-0.078516652 0.038504566 0.13517347 0.23100934 0.32577345 0.41990497 0.51131345...
0032 0.60827817 0.68675342 0.75966141];
0033 cd e piu12 av=[0.071266978 0.048158342 0.053902905 0.063694582 0.076370635 0.098688843 0.12017925...
0034 0.14949189 0.18191951 0.22068786];
0035 cm e piu12 av=[-0.042461003 -0.076257744 -0.095443277 -0.1138118 -0.1329668 -0.1472677...
0036 -0.16518834 -0.19252639 -0.20956696 -0.22784028];
0037
0038 %simulazioni DE=-12 deg
0039 cl e meno12 av=[-0.38219411 -0.28618961 -0.18938898 -0.091587647 0.0079416003 0.10655973...
0040 0.20197879 0.29272473 0.38152456 0.46668568];
0041 cd e meno12 av=[0.072552971 0.059362159 0.052584341 0.05170214 0.05603648 0.063782042...
0042 0.07567662 0.09188045 0.11471216 0.14457327];
0043 cm e meno12 av=[0.16970169 0.15161558 0.13317222 0.11327458 0.091513051 0.068645287 0.045779743...
0044 0.024218377 0.0010495391 -0.023316268];
0045
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0046 % valori di deflessione degli alettoni [-12 -6 0] deg
0047 croll a meno4 av=[-5.311444e-06 0.01912916 0.03849818];
0048 cyaw a meno4 av=[2.9812905e-05 0.0015298766 0.0031392814];
0049 cy a meno4 av=[-0.00026096453 0.003666767 0.0075318298];
0050 croll a meno2 av=[-1.7653283e-05 0.019223402 0.039207604];
0051 cyaw a meno2 av=[8.6486571e-06 0.0017125582 0.0033758339];
0052 cy a meno2 av=[2.5766427e-05 0.0043559996 0.0084029796];
0053 croll a zero av=[7.1476501e-06 0.01924553 0.039058473];
0054 cyaw a zero av=[1.0716107e-05 0.0018565283 0.0036801822];
0055 cy a zero av=[0.00034093778 0.0048951456 0.0098404365];
0056 croll a piu2 av=[9.6987654e-05 0.019283379 0.03855637];
0057 cyaw a piu2 av=[1.7964705e-05 0.0020133915 0.0040532676];
0058 cy a piu2 av=[0.0006049683 0.0054207639 0.010338274];
0059 croll a piu4 av=[0.000207528 0.019087168 0.038330903];
0060 cyaw a piu4 av=[2.6996383e-05 0.0020792483 0.0040252537];
0061 cy a piu4 av=[0.00091913972 0.0058388261 0.010718628];
0062 croll a piu6 av=[4.2647715e-05 0.018541449 0.037300381];
0063 cyaw a piu6 av=[4.3591477e-05 0.002074151 0.0041105307];
0064 cy a piu6 av=[0.00068806392 0.0059380733 0.011129173];
0065 croll a piu8 av=[-2.1498476e-05 0.017683573 0.036331303];
0066 cyaw a piu8 av=[3.0878251e-05 0.0020192544 0.0040805307];
0067 cy a piu8 av=[0.00082201108 0.0060380332 0.0094628072];
0068 croll a piu10 av=[-0.00015136694 0.015682159 0.035070505];
0069 cyaw a piu10 av=[3.6593715e-06 0.0018219425 0.0039909391];
0070 cy a piu10 av=[0.00076768269 0.0056346965 0.01134932];
0071 croll a piu12 av=[-0.00053341742 0.015809218 0.033555325];
0072 cyaw a piu12 av=[-6.6071504e-05 0.0018149818 0.0039274778];
0073 cy a piu12 av=[0.0005792172 0.0060126965 0.01144814];
0074 croll a piu14 av=[-0.00090705139 0.013467162 0.031770189];
0075 cyaw a piu14 av=[-0.00012737383 0.0014551648 0.0031092814];
0076 cy a piu14 av=[0.00015419459 0.0049677874 0.011054527];
0077
0078 %Definizione vettori vuoti per il calcolo dei coefficienti aerodinamici e
0079 %delle derivate di comando
0080 CL alfa 0 av=[];CL alfa piu6 av=[];CL alfa piu12 av=[];CL alfa meno6 av=[];CL alfa meno12 av=[];
0081 CM alfa 0 av=[];CM alfa piu6 av=[];CM alfa piu12 av=[];CM alfa meno6 av=[];CM alfa meno12 av=[];
0082 CL delta av=[];Cl delta av=[];CM delta av=[];Cm delta av=[];CL av=[]; CD av=[]; CM av=[];
0083 CL eqpiu6 av=[];CD eqpiu6 av=[];CM eqpiu6 av=[];CL eqmeno6 av=[];CD eqmeno6 av=[];
0084 CL eqpiu12 av=[];CD eqpiu12 av=[];CM eqpiu12 av=[];CL eqmeno12 av=[];CD eqmeno12 av=[];
0085 CM eqmeno12 av=[];Cl almeno6 av=[];Cr almeno6 av=[];Cl alzero av=[];Cn alzero av=[];
0086 Cl almeno12 av=[];Cn almeno12 av=[];Cl da meno4 av=[];Cl da meno2 av=[];Cl da 0 av=[];
0087 Cl da piu2 av=[];Cl da piu4 av=[];Cl da piu6 av=[];Cl da piu8 av=[];Cl da piu10 av=[];
0088 Cl da piu12 av=[];Cl da piu14 av=[];Cn da meno4 av=[];Cn da meno2 av=[];Cn da 0 av=[];
0089 Cn da piu2 av=[];Cn da piu4 av=[];Cn da piu6 av=[];Cn da piu8 av=[];Cn da piu10 av=[];
0090 Cn da piu12 av=[];Cn da piu14 av=[];cl p av=[];cl beta av=[];cl r av=[];CD q vett av=[];
0091 cn p av=[];cn beta av=[];cn r av=[];CL q vett av=[];cy r vett av=[];cy p vett av=[];
0092 cy beta vett av=[];CM q vett av=[];Cy da meno4 av=[];Cy da meno2 av=[];Cy da 0 av=[];
0093 Cy da piu2 av=[];Cy da piu4 av=[];Cy da piu6 av=[];Cy da piu8 av=[];Cy da piu10 av=[];
0094 Cy da piu12 av=[];Cy da piu14 av=[];CM eqmeno6 av=[];
0095
0096 for i=1:length(incidenza)-1
0097 %CL alfa
0098 cl alfa 0 av=((cl e 0 av(i+1)-cl e 0 av(i))/deg2rad(2));
0099 CL alfa 0 av=([CL alfa 0 av cl alfa 0 av]);
0100 cl alfa piu6 av=((cl e piu6 av(i+1)-cl e piu6 av(i))/deg2rad(2));
0101 CL alfa piu6 av=([CL alfa piu6 av cl alfa piu6 av]);
0102 cl alfa piu12 av=((cl e piu12 av(i+1)-cl e piu12 av(i))/deg2rad(2));
0103 CL alfa piu12 av=([CL alfa piu12 av cl alfa piu12 av]);
0104 cl alfa meno6 av=((cl e meno6 av(i+1)-cl e meno6 av(i))/deg2rad(2));
0105 CL alfa meno6 av=([CL alfa meno6 av cl alfa meno6 av]);
0106 cl alfa meno12 av=((cl e meno12 av(i+1)-cl e meno12 av(i))/deg2rad(2));
0107 CL alfa meno12 av=([CL alfa meno12 av cl alfa meno12 av]);
0108 %Cm alfa
0109 cm alfa 0 av=abs((cm e 0 av(i+1)-cm e 0 av(i))/deg2rad(2));
0110 CM alfa 0 av=([CM alfa 0 av cm alfa 0 av]);
0111 cm alfa piu6 av=((cm e piu6 av(i+1)-cm e piu6 av(i))/deg2rad(2));
0112 CM alfa piu6 av=([CM alfa piu6 av cm alfa piu6 av]);
0113 cm alfa piu12 av=((cm e piu12 av(i+1)-cm e piu12 av(i))/deg2rad(2));
0114 CM alfa piu12 av=([CM alfa piu12 av cm alfa piu12 av]);
0115 cm alfa meno6 av=((cm e meno6 av(i+1)-cm e meno6 av(i))/deg2rad(2));
0116 CM alfa meno6 av=([CM alfa meno6 av cm alfa meno6 av]);
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0117 cm alfa meno12 av=((cm e meno12 av(i+1)-cm e meno12 av(i))/deg2rad(2));
0118 CM alfa meno12 av=([CM alfa meno12 av cm alfa meno12 av]);
0119 end
0120 CL alfa av=mean([CL alfa 0 av CL alfa piu6 av CL alfa piu12 av CL alfa meno6 av CL alfa meno12 av]);
0121 CM alfa av=mean([CM alfa 0 av CM alfa piu6 av CM alfa piu12 av CM alfa meno6 av CM alfa meno12 av]);
0122 margine stabilita av=CM alfa av/CL alfa av;
0123
0124 for j=1:length(incidenza aileron)-1
0125 %Cl da
0126 c roll meno4 av=(croll a meno4 av(j+1)-croll a meno4 av(j))/deg2rad(6);
0127 Cl da meno4 av=[Cl da meno4 av c roll meno4 av];
0128 c roll meno2 av=(croll a meno2 av(j+1)-croll a meno2 av(j))/deg2rad(6);
0129 Cl da meno2 av=[Cl da meno2 av c roll meno2 av];
0130 c roll 0 av=(croll a zero av(j+1)-croll a zero av(j))/deg2rad(6);
0131 Cl da 0 av=[Cl da 0 av c roll 0 av];
0132 c roll piu2 av=(croll a piu2 av(j+1)-croll a piu2 av(j))/deg2rad(6);
0133 Cl da piu2 av=[Cl da piu2 av c roll piu2 av];
0134 c roll piu4 av=(croll a piu4 av(j+1)-croll a piu4 av(j))/deg2rad(6);
0135 Cl da piu4 av=[Cl da piu4 av c roll piu4 av];
0136 c roll piu6 av=(croll a piu6 av(j+1)-croll a piu6 av(j))/deg2rad(6);
0137 Cl da piu6 av=[Cl da piu6 av c roll piu6 av];
0138 c roll piu8 av=(croll a piu8 av(j+1)-croll a piu8 av(j))/deg2rad(6);
0139 Cl da piu8 av=[Cl da piu8 av c roll piu8 av];
0140 c roll piu10 av=(croll a piu10 av(j+1)-croll a piu10 av(j))/deg2rad(6);
0141 Cl da piu10 av=[Cl da piu10 av c roll piu10 av];
0142 c roll piu12 av=(croll a piu12 av(j+1)-croll a piu12 av(j))/deg2rad(6);
0143 Cl da piu6 av=[Cl da piu12 av c roll piu12 av];
0144 c roll piu14 av=(croll a piu14 av(j+1)-croll a piu14 av(j))/deg2rad(6);
0145 Cl da piu14 av=[Cl da piu14 av c roll piu14 av];
0146 %CN da
0147 c yaw meno4 av=(cyaw a meno4 av(j+1)-cyaw a meno4 av(j))/deg2rad(6);
0148 Cn da meno4 av=[Cn da meno4 av c yaw meno4 av];
0149 c yaw meno2 av=(cyaw a meno2 av(j+1)-cyaw a meno2 av(j))/deg2rad(6);
0150 Cn da meno2 av=[Cn da meno2 av c yaw meno2 av];
0151 c yaw 0 av=(cyaw a zero av(j+1)-cyaw a zero av(j))/deg2rad(6);
0152 Cn da 0 av=[Cn da 0 av c yaw 0 av];
0153 c yaw piu2 av=(cyaw a piu2 av(j+1)-cyaw a piu2 av(j))/deg2rad(6);
0154 Cn da piu2 av=[Cn da piu2 av c yaw piu2 av];
0155 c yaw piu4 av=(cyaw a piu4 av(j+1)-cyaw a piu4 av(j))/deg2rad(6);
0156 Cn da piu4 av=[Cn da piu4 av c yaw piu4 av];
0157 c yaw piu6 av=(cyaw a piu6 av(j+1)-cyaw a piu6 av(j))/deg2rad(6);
0158 Cn da piu6 av=[Cn da piu6 av c yaw piu6 av];
0159 c yaw piu8 av=(cyaw a piu8 av(j+1)-cyaw a piu8 av(j))/deg2rad(6);
0160 Cn da piu8 av=[Cn da piu8 av c yaw piu8 av];
0161 c yaw piu10 av=(cyaw a piu10 av(j+1)-cyaw a piu10 av(j))/deg2rad(6);
0162 Cn da piu10 av=[Cn da piu10 av c yaw piu10 av];
0163 c yaw piu12 av=(cyaw a piu12 av(j+1)-cyaw a piu12 av(j))/deg2rad(6);
0164 Cn da piu6 av=[Cn da piu12 av c yaw piu12 av];
0165 c yaw piu14 av=(cyaw a piu14 av(j+1)-cyaw a piu14 av(j))/deg2rad(6);
0166 Cn da piu14 av=[Cn da piu14 av c yaw piu14 av];
0167 %CY da
0168 c y meno4 av=(cy a meno4 av(j+1)-cy a meno4 av(j))/deg2rad(6);
0169 Cy da meno4 av=[Cy da meno4 av c y meno4 av];
0170 c y meno2 av=(cy a meno2 av(j+1)-cy a meno2 av(j))/deg2rad(6);
0171 Cy da meno2 av=[Cy da meno2 av c y meno2 av];
0172 c y 0 av=(cy a zero av(j+1)-cy a zero av(j))/deg2rad(6);
0173 Cy da 0 av=[Cy da 0 av c y 0 av];
0174 c y piu2 av=(cy a piu2 av(j+1)-cy a piu2 av(j))/deg2rad(6);
0175 Cy da piu2 av=[Cy da piu2 av c y piu2 av];
0176 c y piu4 av=(cy a piu4 av(j+1)-cy a piu4 av(j))/deg2rad(6);
0177 Cy da piu4 av=[Cy da piu4 av c y piu4 av];
0178 c y piu6 av=(cy a piu6 av(j+1)-cy a piu6 av(j))/deg2rad(6);
0179 Cy da piu6 av=[Cy da piu6 av c y piu6 av];
0180 c y piu8 av=(cy a piu8 av(j+1)-cy a piu8 av(j))/deg2rad(6);
0181 Cy da piu8 av=[Cy da piu8 av c y piu8 av];
0182 c y piu10 av=(cy a piu10 av(j+1)-cy a piu10 av(j))/deg2rad(6);
0183 Cy da piu10 av=[Cy da piu10 av c y piu10 av];
0184 c y piu12 av=(cy a piu12 av(j+1)-cy a piu12 av(j))/deg2rad(6);
0185 Cy da piu6 av=[Cy da piu12 av c y piu12 av];
0186 c y piu14 av=(cy a piu14 av(j+1)-cy a piu14 av(j))/deg2rad(6);
0187 Cy da piu14 av=[Cy da piu14 av c y piu14 av];
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0188 end
0189
0190 Cl da av=mean([Cl da meno4 av Cl da meno2 av Cl da 0 av Cl da piu2 av Cl da piu4 av Cl da piu6 av...
0191 Cl da piu8 av Cl da piu10 av Cl da piu12 av Cl da piu14 av]);
0192 CN da av=-mean([Cn da meno4 av Cn da meno2 av Cn da 0 av Cn da piu2 av Cn da piu4 av Cn da piu6 av...
0193 Cn da piu8 av Cn da piu10 av Cn da piu12 av Cn da piu14 av]);
0194 CY da av=-mean([Cy da meno4 av Cy da meno2 av Cy da 0 av Cy da piu2 av Cy da piu4 av Cy da piu6 av...
0195 Cy da piu8 av Cy da piu10 av Cy da piu12 av Cy da piu14 av]);
0196
0197 MAT CL av=[cl e meno12 av;cl e meno6 av;cl e 0 av;cl e piu6 av;cl e piu12 av];
0198 MAT CM av=[cm e meno12 av;cm e meno6 av;cm e 0 av;cm e piu6 av;cm e piu12 av];
0199
0200 for t=1:10
0201 Cl delta av=[];
0202 Cm delta av=[];
0203 for l=1:4
0204 cl de av=(MAT CL av(l+1,t)-MAT CL av(l,t))/deg2rad(6);
0205 Cl delta av=[Cl delta av cl de av];
0206 cm de av=(MAT CM av(l+1,t)-MAT CM av(l,t))/deg2rad(6);
0207 Cm delta av=[Cm delta av cm de av];
0208 end
0209 CL delta av =[CL delta av ;Cl delta av];
0210 CM delta av=[CM delta av;Cm delta av];
0211 end
0212
0213 CL de av=mean(CL delta av);
0214 CL de av=mean(CL de av);
0215 CM de av=mean(CM delta av);
0216 CM de av=mean(CM de av);
0217
0218 % calcolo dei coefficienti delle curve
0219 curva cl av=polyfit(incidenza,cl e 0 av,1);
0220 curva cd av=polyfit(incidenza,cd e 0 av,2);
0221 curva cm av=polyfit(incidenza,cm e 0 av,1);
0222
0223 curva cl e piu6 av=polyfit(incidenza,cl e piu6 av,1);
0224 curva cd e piu6 av=polyfit(incidenza,cd e piu6 av,2);
0225 curva cm e piu6 av=polyfit(incidenza,cm e piu6 av,1);
0226
0227 curva cl e meno6 av=polyfit(incidenza,cl e meno6 av,1);
0228 curva cd e meno6 av=polyfit(incidenza,cd e meno6 av,2);
0229 curva cm e meno6 av=polyfit(incidenza,cm e meno6 av,1);
0230
0231 curva cl e piu12 av=polyfit(incidenza,cl e piu12 av,1);
0232 curva cd e piu12 av=polyfit(incidenza,cd e piu12 av,2);
0233 curva cm e piu12 av=polyfit(incidenza,cm e piu12 av,1);
0234
0235 curva cl e meno12 av=polyfit(incidenza,cl e meno12 av,1);
0236 curva cd e meno12 av=polyfit(incidenza,cd e meno12 av,2);
0237 curva cm e meno12 av=polyfit(incidenza,cm e meno12 av,1);
0238
0239 for eps=deg2rad(-4:0.01:14)
0240 valori cl av=polyval(curva cl av,eps);
0241 valori cd av=polyval(curva cd av,eps);
0242 valori cm av=polyval(curva cm av,eps);
0243
0244 valori cl eqpiu6 av=polyval(curva cl e piu6 av,eps);
0245 valori cd eqpiu6 av=polyval(curva cd e piu6 av,eps);
0246 valori cm eqpiu6 av=polyval(curva cm e piu6 av,eps);
0247
0248 valori cl eqmeno6 av=polyval(curva cl e meno6 av,eps);
0249 valori cd eqmeno6 av=polyval(curva cd e meno6 av,eps);
0250 valori cm eqmeno6 av=polyval(curva cm e meno6 av,eps);
0251
0252 valori cl eqpiu12 av=polyval(curva cl e piu12 av,eps);
0253 valori cd eqpiu12 av=polyval(curva cd e piu12 av,eps);
0254 valori cm eqpiu12 av=polyval(curva cm e piu12 av,eps);
0255
0256 valori cl eqmeno12 av=polyval(curva cl e meno12 av,eps);
0257 valori cd eqmeno12 av=polyval(curva cd e meno12 av,eps);
0258 valori cm eqmeno12 av=polyval(curva cm e meno12 av,eps);
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0259
0260 CL av=[CL av valori cl av];
0261 CD av=[CD av valori cd av];
0262 CM av=[CM av valori cm av];
0263
0264 CL eqpiu6 av=[CL eqpiu6 av valori cl eqpiu6 av];
0265 CD eqpiu6 av=[CD eqpiu6 av valori cd eqpiu6 av];
0266 CM eqpiu6 av=[CM eqpiu6 av valori cm eqpiu6 av];
0267
0268 CL eqmeno6 av=[CL eqmeno6 av valori cl eqmeno6 av];
0269 CD eqmeno6 av=[CD eqmeno6 av valori cd eqmeno6 av];
0270 CM eqmeno6 av=[CM eqmeno6 av valori cm eqmeno6 av];
0271
0272 CL eqpiu12 av=[CL eqpiu12 av valori cl eqpiu12 av];
0273 CD eqpiu12 av=[CD eqpiu12 av valori cd eqpiu12 av];
0274 CM eqpiu12 av=[CM eqpiu12 av valori cm eqpiu12 av];
0275
0276 CL eqmeno12 av=[CL eqmeno12 av valori cl eqmeno12 av];
0277 CD eqmeno12 av=[CD eqmeno12 av valori cd eqmeno12 av];
0278 CM eqmeno12 av=[CM eqmeno12 av valori cm eqmeno12 av];
0279 end
0280
0281 % angolo di portanza nulla per ogni angolo di equilibratore
0282 alfa zero eqmeno12 av=interp1(CL eqmeno12 av,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0283 alfa zero eqmeno6 av=interp1(CL eqmeno6 av,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0284 alfa zero av=interp1(CL av,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0285 alfa zero eqpiu6 av=interp1(CL eqpiu6 av,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0286 alfa zero eqpiu12 av=interp1(CL eqpiu12 av,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0287
0288 vett alfa zero av=[alfa zero eqmeno12 av alfa zero eqmeno6 av alfa zero av...
0289 alfa zero eqpiu6 av alfa zero eqpiu12 av];
0290
0291 % Cm0 calcolato per de=0 e alfa geometrico=alfa aerodinamico
0292 Cm0 av=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CM av,alfa zero av);
0293
0294 % Cd0
0295 CD0 eqmeno12 av=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqmeno12 av,alfa zero eqmeno12 av);
0296 CD0 eqmeno6 av=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqmeno6 av,alfa zero eqmeno6 av);
0297 CD0 eq0 av=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD av,alfa zero av);
0298 CD0 eqpiu6 av=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqpiu6 av,alfa zero eqpiu6 av);
0299 CD0 eqpiu12 av=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqpiu12 av,alfa zero eqpiu12 av);
0300
0301 CD0 av=mean([CD0 eqmeno12 av CD0 eqmeno6 av CD0 eq0 av CD0 eqpiu6 av CD0 eqpiu12 av]);
0302
0303 % taglio i valori minori di zero e calcolo il k facendo la media fra quelli
0304 % che rimangono
0305 kappa av=(CD av-CD0 av)./CL av.^2;
0306 kappa find av=kappa av(find(kappa av>0));
0307 k av=mean(kappa find av);
0308 oswald av=1/(pi*AR*k av);
0309
0310 % derivate in p, V=25 alfa=10 deg p=[2 5 7 10] deg/sec
0311 croll p av=[-1.2551299e-05 -0.00026448627 -0.00051737464 -0.00072954106];
0312 cyaw p av=[1.2355874e-05 -6.0585942e-05 -7.5354756e-05 -0.0001050248];
0313 cy p av=[0.00056653549 0.00045131167 0.0003257061 0.00026001371];
0314
0315 % derivate in beta, V=25 alfa=10 deg p=[2 5 7 10] deg
0316 croll beta av=[0.00093636689 0.0022895279 0.0031661334 0.0046366599];
0317 cyaw beta av=[0.00092014443 0.0022510799 0.0031193278 0.0043289335];
0318 cy beta av=[0.0067028214 0.015867173 0.021904109 0.030758194];
0319
0320 % derivate in r, V=8.5 alfa=10 deg r=[1 3 5 8] deg/sec
0321 croll r av=[0.00010725506 7.6318895e-05 3.6335262e-05 3.6964319e-05];
0322 cyaw r av=[2.98041e-06 -1.657858e-05 -3.6318684e-05 -6.5287955e-05];
0323 cy r av=[0.00060440423 0.00062328094 0.0006488973 0.00075909111];
0324
0325 % derivate in q, V=8.5 alfa=10 deg q=[2 5 7 10] deg/sec
0326 cd q av=[0.05235701 0.052509196 0.052655483 0.05287534];
0327 cl q av=[0.078267511 0.079919252 0.081438647 0.082355162];
0328 cm q av=[-0.0063530154 -0.0076204028 -0.0085903861 -0.0094523529];
0329
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0330 for l=1:3
0331 % ROLL
0332 Croll p av=(croll p av(l+1)-croll p av(l))/(vettore p(l+1)-vettore p(l));
0333 cl p av=[cl p av Croll p av];
0334
0335 Croll beta av=(croll beta av(l+1)-croll beta av(l))/(vettore beta(l+1)-vettore beta(l));
0336 cl beta av=[cl beta av Croll beta av];
0337
0338 Croll r av=(croll r av(l+1)-croll r av(l))/(vettore r(l+1)-vettore r(l));
0339 cl r av=[cl r av Croll r av];
0340
0341 % YAW
0342 Cyaw p av=(cyaw p av(l+1)-cyaw p av(l))/(vettore p(l+1)-vettore p(l));
0343 cn p av=[cn p av Cyaw p av];
0344
0345 Cyaw beta av=(cyaw beta av(l+1)-cyaw beta av(l))/(vettore beta(l+1)-vettore beta(l));
0346 cn beta av=[cn beta av Cyaw beta av];
0347
0348 Cyaw r av=(cyaw r av(l+1)-cyaw r av(l))/(vettore r(l+1)-vettore r(l));
0349 cn r av=[cn r av Cyaw r av];
0350
0351 % Y
0352 Cy p vett av=(cy p av(l+1)-cy p av(l))/(vettore p(l+1)-vettore p(l));
0353 cy p vett av=[cy p vett av Cy p vett av];
0354
0355 Cy beta vett av=(cy beta av(l+1)-cy beta av(l))/(vettore beta(l+1)-vettore beta(l));
0356 cy beta vett av=[cy beta vett av Cy beta vett av];
0357
0358 Cy r vett av=(cy r av(l+1)-cy r av(l))/(vettore r(l+1)-vettore r(l));
0359 cy r vett av=[cy r vett av Cy r vett av];
0360
0361 %q
0362 cl q vett av=(cl q av(l+1)-cl q av(l))/(vettore q(l+1)-vettore q(l));
0363 CL q vett av=[CL q vett av cl q vett av];
0364
0365 cd q vett av=(cd q av(l+1)-cd q av(l))/(vettore q(l+1)-vettore q(l));
0366 CD q vett av=[CD q vett av cd q vett av];
0367
0368 cm q vett av=(cm q av(l+1)-cm q av(l))/(vettore q(l+1)-vettore q(l));
0369 CM q vett av=[CM q vett av cm q vett av];
0370 end
0371
0372 Cl beta av=mean(cl beta av);
0373 Cl p av=mean(cl p av);
0374 Cl r av=mean(cl r av);
0375 CL q av=mean(CL q vett av);
0376 Cn beta av=mean(cn beta av);
0377 Cn p av=mean(cn p av);
0378 Cn r av=mean(cn r av);
0379 CD q av=mean(CD q vett av);
0380 Cy beta av=-mean(cy beta vett av);
0381 Cy p av=-mean(cy p vett av);
0382 Cy r av=-mean(cy r vett av);
0383 CM q av=mean(CM q vett av);
0384
0385 % Calcolo delle condizioni di trim:
0386 x start av=[0.20506 0.8849 0.90838 -0.17656 -0.14426]; %codizioni iniziali
0387 options=optimset(’display’,’off’,’TolFun’,1e-10,’Jacobian’,’off’,...
0388 ’MaxFunEvals’,100000,’maxiter’,100000);
0389 [x,FVAL,EXITFLAG,OUTPUT,JACOB]=fsolve(@sistema non lineare volo av5,x start av,options);
0390
0391 trim struttura av=[rad2deg(x(1)) x(2)/g*1000 x(3)/g*1000 rad2deg(x(4)) rad2deg(x(5))];
0392 trim volo av=[x(1) x(2) x(3) x(4) x(5)];
0393
0394 % OUTPUT
0395 alfa=trim volo av(1);
0396 T s 0=trim volo av(2);
0397 T d 0=trim volo av(3);
0398 delta s 0=trim volo av(4);
0399 delta d 0=trim volo av(5);
0400
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0401 rpm s 0=interp1(T ingresso,T motore rpm motore,trim volo av(2));
0402 rpm d 0=interp1(T ingresso,T motore rpm motore,trim volo av(3));
0403 rpm s av=rpm s 0;
0404 rpm d av=rpm d 0;
0405 volt trim s av=interp1(V motore T motore,V ingresso,trim volo av(2));
0406 volt trim d av=interp1(V motore T motore,V ingresso,trim volo av(3));
0407 volt s 0=volt trim s av;
0408 volt d 0=volt trim d av;
0409 THETA0=gamma0+trim volo av(1);
0410 THETA av=THETA0;
0411 rpm f 0=0;
0412 VBX0=V*cos(trim volo av(1));
0413 VBY0=0;
0414 VBZ0=V*sin(trim volo av(1));
0415 PSI0=0;
0416 PHI0=0;
0417 H0=h;
0418 alfa zero aer=alfa-alfa zero av;
0419 alfa zero geom=alfa;
0420 L fan 0=0;
0421 alfa zero aer av=alfa zero aer;
0422 L fan 0=0;
0423
0424 [Ixx,Iyy,Izz,Ixz]=inerzia fun(trim volo av(1));
0425 inerzia av=[Ixx 0 Ixz 0 Iyy 0 Ixz 0 Izz]; % momenti d’inerzia in assi stabilita
0426
0427 save flight cv 25.mat alfa T s 0 T d 0 delta s 0 delta d 0 rpm s 0 rpm d 0...
0428 THETA0 V motore rpm f 0 VBX0 VBY0 VBZ0 PSI0 PHI0 H0 alfa zero aer...
0429 alfa zero geom volt s 0 volt d 0 L fan 0
0430
0431 save alta.mat
B.2 atmos.m
0001 function [T,P,ro,a]=atmos(H,str)
0002 % Calcolo delle caratteristiche dell’atmosfera standard
0003 %
0004 % SINTASSI: [T,P,ro,a]=atmos(H)
0005 % [P] =atmos(H,’P’)
0006 % [rho] =atmos(H,’rho’)
0007 % [a] =atmos(H,’a’)
0008 % [m] =atmos(H,’dynamic visc’)
0009 %
0010 %
0011 % INPUT:
0012 % H = Quota (m)
0013 % OUTPUT:
0014 % ’int’
0015 % T = Temperatura (K)
0016 % P = Pressione (N/m2^)
0017 % ro = Densita` (kg/m3^)
0018 % a = Velocita` suono (m/s)
0019 % m = Viscosita dinamica (kg/ms)
0020
0021 if or(nargin==0,nargin>2)
0022 error(’Insufficiente numero di parametri di ingresso’)
0023 end
0024 % GRAV=9.81;
0025 if H < 11000.0
0026 T = 288.150 -(0.0065*H);
0027 P=1.0-(22.5576934E-6*H);
0028 P=101325.0*exp(5.2558774*log(P));
0029 ro=P/(T*287.053);
0030 else
0031 T = 216.65;
0032 P=157.6884460E-6*(11000.0-H);
0033 P=22632.0*exp(P);
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0034 ro=P/(T*287.053);
0035 end
0036 a=20.046*sqrt(T);
0037 dynamic visc=10^-6*18.27*(411.15/(T+120))*(T/291.15)(^3/2);
0038 if nargin==2
0039 switch str
0040 case ’P’
0041 T=P;
0042 case ’rho’
0043 T=ro;
0044 case ’a’
0045 T=a;
0046 case ’dynamic visc’
0047 T=dynamic visc;
0048 otherwise
0049 disp(’error’);
0050 T=nan;P=nan;ro=nan;a=nan;
0051 return
0052 end
0053 end
B.3 bassa velocita.m
0001 %Nel seguente script sono riportati i valori ricavati dall’analisi CFD per
0002 %la condizione di volo V= 8.5 m/s.
0003 %Viene inoltre calcolata la condizione di trim per tale valore di velocita`
0004
0005 global V motore trim volo bv V ingresso V motore T motore alfa zero bv
0006 % simulazioni DE=0 deg
0007 cd e 0 bv=[0.056821246 0.049668996 0.049589407 0.054759593 0.062831737 0.075836366 0.093764865...
0008 0.11580802 0.14399002 0.1789375];
0009 cl e 0 bv=[-0.22587505 -0.12652545 -0.032853296 0.064804234 0.16248873 0.25625358 0.3438549...
0010 0.43016125 0.51117863 0.59021165];
0011 cm e 0 bv=[0.060658631 0.040407403 0.020071304 0.00032445777 -0.021989343 -0.041240654...
0012 -0.057725008 -0.076532002 -0.094949697 -0.1156634];
0013
0014 %simulazioni DE=+6 deg
0015 cl e piu6 bv=[-0.13637683 -0.039190521 0.055812293 0.15462326 0.24837817 0.33934755...
0016 0.42466694 0.50161864 0.57378171 0.64699304];
0017 cd e piu6 bv=[0.05259459 0.048536524 0.050815677 0.057616183 0.069241228 0.08452269...
0018 0.10332312 0.12608613 0.15423268 0.18949992];
0019 cm e piu6 bv=[-0.00086324298 -0.020503734 -0.041024887 -0.058917598 -0.077041682...
0020 -0.095866613 -0.1115946 -0.12537291 -0.1405067 -0.15714245];
0021
0022 %simulazioni DE=-6 deg
0023 cl e meno6 bv=[-0.29472198 -0.19796981 -0.10201086 -0.0060419773 0.089829822...
0024 0.18638954 0.2773213 0.3642387 0.44326639 0.51906742];
0025 cd e meno6 bv=[0.063868726 0.053957545 0.050923539 0.052859672 0.058862742...
0026 0.068951801 0.083948439 0.10375132 0.12834295 0.15912673];
0027 cm e meno6 bv=[0.10928779 0.090561023 0.070678656 0.050998763 0.03148261...
0028 0.010939862 -0.0095563398 -0.029077896 -0.047862268 -0.066050719];
0029
0030 %simulazioni DE=+12 deg
0031 cl e piu12 bv=[-0.079918166 0.037924585 0.13635006 0.22811658 0.32051348 0.42015891...
0032 0.51193511 0.59114986 0.66544348 0.73859195];
0033 cd e piu12 bv=[0.075276541 0.049825822 0.055562554 0.06520855 0.078212615 0.1009399...
0034 0.12332264 0.14887061 0.18048635 0.21871246];
0035 cm e piu12 bv=[-0.043025455 -0.077649762 -0.097412081 -0.1147686 -0.13161695 -0.14880703...
0036 -0.16654067 -0.18455268 -0.20132432 -0.21554643];
0037
0038 %simulazioni DE=-12 deg
0039 cl e meno12 bv=[-0.37240956 -0.28068296 -0.1827581 -0.082881437 0.013453533 0.110531...
0040 0.20628284 0.29903314 0.3831136 0.46431981];
0041 cd e meno12 bv=[0.073056166 0.059994172 0.053636107 0.053685069 0.057484681 0.06549413...
0042 0.078804318 0.097148552 0.12022499 0.1499174];
0043 cm e meno12 bv=[0.16189122 0.14486354 0.12650103 0.10651183 0.086470431 0.063461747...
0044 0.040635036 0.019328555 -0.0016453147 -0.02304044];
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0045
0046 % valori di deflessione degli alettoni [-12 -6 0] deg
0047 croll a meno4 bv=[0.00030777729 0.01852523 0.039123664];
0048 cyaw a meno4 bv=[-1.5157315e-05 0.0014338267 0.0032164232];
0049 cy a meno4 bv=[-0.0005438665 0.0042932938 0.0078877964];
0050 croll a meno2 bv=[0.00038907306 0.018622335 0.038553539];
0051 cyaw a meno2 bv=[-5.1043052e-05 0.0016199686 0.0032459291];
0052 cy a meno2 bv=[-6.4201339e-05 0.0055078441 0.0086270161];
0053 croll a zero bv=[0.00063209853 0.018359069 0.039077578];
0054 cyaw a zero bv=[-0.00010209007 0.0017175481 0.0035897675];
0055 cy a zero bv=[1.6723013e-05 0.005361524 0.0090565487];
0056 croll a piu2 bv=[0.00041772972 0.017917838 0.038638676];
0057 cyaw a piu2 bv=[-7.1686848e-05 0.001885993 0.0038238464];
0058 cy a piu2 bv=[0.00020905291 0.0050302925 0.0097534085];
0059 croll a piu4 bv=[0.00037414298 0.018176908 0.037960636];
0060 cyaw a piu4 bv=[-1.8996551e-05 0.0019826043 0.0041801924];
0061 cy a piu4 bv=[0.00023914814 0.0050798765 0.011325777];
0062 croll a piu6 bv=[0.0002201427 0.01814708 0.037145017];
0063 cyaw a piu6 bv=[-2.0145799e-05 0.0019015871 0.004064444];
0064 cy a piu6 bv=[0.00060703452 0.0053324066 0.011058917];
0065 croll a piu8 bv=[0.00040892597 0.017299992 0.034796873];
0066 cyaw a piu8 bv=[1.0950928e-05 0.0019738535 0.0041689358];
0067 cy a piu8 bv=[0.00075751775 0.005012326 0.011814195];
0068 croll a piu10 bv=[0.00032891307 0.016725012 0.032525946];
0069 cyaw a piu10 bv=[5.2602992e-05 0.0018943483 0.0040476328];
0070 cy a piu10 bv=[0.00078514217 0.0050275613 0.011633835];
0071 croll a piu12 bv=[-0.00038200074 0.016066584 0.029488072];
0072 cyaw a piu12 bv=[-3.7611103e-05 0.0017810173 0.0037689624];
0073 cy a piu12 bv=[0.00011076382 0.0053216093 0.010396572];
0074 croll a piu14 bv=[-0.0010440703 0.015065309 0.026719732];
0075 cyaw a piu14 bv=[-0.00012068698 0.0015414951 0.0032964232];
0076 cy a piu14 bv=[2.3762621e-05 0.0046727126 0.0082944007];
0077
0078 %Definizione vettori vuoti per il calcolo dei coefficienti aerodinamici e
0079 %delle derivate di comando
0080 CL alfa 0 bv=[];CL alfa piu6 bv=[];CL alfa piu12 bv=[];CL alfa meno6 bv=[];CL alfa meno12 bv=[];
0081 CM alfa 0 bv=[];CM alfa piu6 bv=[];CM alfa piu12 bv=[];CM alfa meno6 bv=[];CM alfa meno12 bv=[];
0082 CL delta bv=[];Cl delta bv=[];CM delta bv=[];Cm delta bv=[];CL bv=[]; CD bv=[]; CM bv=[];
0083 CL eqpiu6 bv=[];CD eqpiu6 bv=[];CM eqpiu6 bv=[];CL eqmeno6 bv=[];CD eqmeno6 bv=[];
0084 CL eqpiu12 bv=[];CD eqpiu12 bv=[];CM eqpiu12 bv=[];CL eqmeno12 bv=[];CD eqmeno12 bv=[];
0085 CM eqmeno12 bv=[];Cl almeno6 bv=[];Cr almeno6 bv=[];Cl alzero bv=[];Cn alzero bv=[];
0086 Cl almeno12 bv=[];Cn almeno12 bv=[];Cl da meno4 bv=[];Cl da meno2 bv=[];Cl da 0 bv=[];
0087 Cl da piu2 bv=[];Cl da piu4 bv=[];Cl da piu6 bv=[];Cl da piu8 bv=[];Cl da piu10 bv=[];
0088 Cl da piu12 bv=[];Cl da piu14 bv=[];Cn da meno4 bv=[];Cn da meno2 bv=[];Cn da 0 bv=[];
0089 Cn da piu2 bv=[];Cn da piu4 bv=[];Cn da piu6 bv=[];Cn da piu8 bv=[];Cn da piu10 bv=[];
0090 Cn da piu12 bv=[];Cn da piu14 bv=[];cl p bv=[];cl beta bv=[];cl r bv=[];CD q vett bv=[];
0091 cn p bv=[];cn beta bv=[];cn r bv=[];CL q vett bv=[];cy r vett bv=[];cy p vett bv=[];
0092 cy beta vett bv=[];CM q vett bv=[];Cy da meno4 bv=[];Cy da meno2 bv=[];Cy da 0 bv=[];
0093 Cy da piu2 bv=[];Cy da piu4 bv=[];Cy da piu6 bv=[];Cy da piu8 bv=[];Cy da piu10 bv=[];
0094 Cy da piu12 bv=[];Cy da piu14 bv=[];CM eqmeno6 bv=[];
0095
0096 for i=1:length(incidenza)-1
0097 %CL alfa
0098 cl alfa 0 bv=((cl e 0 bv(i+1)-cl e 0 bv(i))/deg2rad(2));
0099 CL alfa 0 bv=([CL alfa 0 bv cl alfa 0 bv]);
0100 cl alfa piu6 bv=((cl e piu6 bv(i+1)-cl e piu6 bv(i))/deg2rad(2));
0101 CL alfa piu6 bv=([CL alfa piu6 bv cl alfa piu6 bv]);
0102 cl alfa piu12 bv=((cl e piu12 bv(i+1)-cl e piu12 bv(i))/deg2rad(2));
0103 CL alfa piu12 bv=([CL alfa piu12 bv cl alfa piu12 bv]);
0104 cl alfa meno6 bv=((cl e meno6 bv(i+1)-cl e meno6 bv(i))/deg2rad(2));
0105 CL alfa meno6 bv=([CL alfa meno6 bv cl alfa meno6 bv]);
0106 cl alfa meno12 bv=((cl e meno12 bv(i+1)-cl e meno12 bv(i))/deg2rad(2));
0107 CL alfa meno12 bv=([CL alfa meno12 bv cl alfa meno12 bv]);
0108 %Cm alfa
0109 cm alfa 0 bv=abs((cm e 0 bv(i+1)-cm e 0 bv(i))/deg2rad(2));
0110 CM alfa 0 bv=([CM alfa 0 bv cm alfa 0 bv]);
0111 cm alfa piu6 bv=((cm e piu6 bv(i+1)-cm e piu6 bv(i))/deg2rad(2));
0112 CM alfa piu6 bv=([CM alfa piu6 bv cm alfa piu6 bv]);
0113 cm alfa piu12 bv=((cm e piu12 bv(i+1)-cm e piu12 bv(i))/deg2rad(2));
0114 CM alfa piu12 bv=([CM alfa piu12 bv cm alfa piu12 bv]);
0115 cm alfa meno6 bv=((cm e meno6 bv(i+1)-cm e meno6 bv(i))/deg2rad(2));
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0116 CM alfa meno6 bv=([CM alfa meno6 bv cm alfa meno6 bv]);
0117 cm alfa meno12 bv=((cm e meno12 bv(i+1)-cm e meno12 bv(i))/deg2rad(2));
0118 CM alfa meno12 bv=([CM alfa meno12 bv cm alfa meno12 bv]);
0119 end
0120 CL alfa bv=mean([CL alfa 0 bv CL alfa piu6 bv CL alfa piu12 bv CL alfa meno6 bv CL alfa meno12 bv]);
0121 CM alfa bv=mean([CM alfa 0 bv CM alfa piu6 bv CM alfa piu12 bv CM alfa meno6 bv CM alfa meno12 bv]);
0122 margine stabilita bv=CM alfa bv/CL alfa bv;
0123
0124 for j=1:length(incidenza aileron)-1
0125 %Cl da
0126 c roll meno4 bv=(croll a meno4 bv(j+1)-croll a meno4 bv(j))/deg2rad(6);
0127 Cl da meno4 bv=[Cl da meno4 bv c roll meno4 bv];
0128 c roll meno2 bv=(croll a meno2 bv(j+1)-croll a meno2 bv(j))/deg2rad(6);
0129 Cl da meno2 bv=[Cl da meno2 bv c roll meno2 bv];
0130 c roll 0 bv=(croll a zero bv(j+1)-croll a zero bv(j))/deg2rad(6);
0131 Cl da 0 bv=[Cl da 0 bv c roll 0 bv];
0132 c roll piu2 bv=(croll a piu2 bv(j+1)-croll a piu2 bv(j))/deg2rad(6);
0133 Cl da piu2 bv=[Cl da piu2 bv c roll piu2 bv];
0134 c roll piu4 bv=(croll a piu4 bv(j+1)-croll a piu4 bv(j))/deg2rad(6);
0135 Cl da piu4 bv=[Cl da piu4 bv c roll piu4 bv];
0136 c roll piu6 bv=(croll a piu6 bv(j+1)-croll a piu6 bv(j))/deg2rad(6);
0137 Cl da piu6 bv=[Cl da piu6 bv c roll piu6 bv];
0138 c roll piu8 bv=(croll a piu8 bv(j+1)-croll a piu8 bv(j))/deg2rad(6);
0139 Cl da piu8 bv=[Cl da piu8 bv c roll piu8 bv];
0140 c roll piu10 bv=(croll a piu10 bv(j+1)-croll a piu10 bv(j))/deg2rad(6);
0141 Cl da piu10 bv=[Cl da piu10 bv c roll piu10 bv];
0142 c roll piu12 bv=(croll a piu12 bv(j+1)-croll a piu12 bv(j))/deg2rad(6);
0143 Cl da piu6 bv=[Cl da piu12 bv c roll piu12 bv];
0144 c roll piu14 bv=(croll a piu14 bv(j+1)-croll a piu14 bv(j))/deg2rad(6);
0145 Cl da piu14 bv=[Cl da piu14 bv c roll piu14 bv];
0146 %CN da
0147 c yaw meno4 bv=(cyaw a meno4 bv(j+1)-cyaw a meno4 bv(j))/deg2rad(6);
0148 Cn da meno4 bv=[Cn da meno4 bv c yaw meno4 bv];
0149 c yaw meno2 bv=(cyaw a meno2 bv(j+1)-cyaw a meno2 bv(j))/deg2rad(6);
0150 Cn da meno2 bv=[Cn da meno2 bv c yaw meno2 bv];
0151 c yaw 0 bv=(cyaw a zero bv(j+1)-cyaw a zero bv(j))/deg2rad(6);
0152 Cn da 0 bv=[Cn da 0 bv c yaw 0 bv];
0153 c yaw piu2 bv=(cyaw a piu2 bv(j+1)-cyaw a piu2 bv(j))/deg2rad(6);
0154 Cn da piu2 bv=[Cn da piu2 bv c yaw piu2 bv];
0155 c yaw piu4 bv=(cyaw a piu4 bv(j+1)-cyaw a piu4 bv(j))/deg2rad(6);
0156 Cn da piu4 bv=[Cn da piu4 bv c yaw piu4 bv];
0157 c yaw piu6 bv=(cyaw a piu6 bv(j+1)-cyaw a piu6 bv(j))/deg2rad(6);
0158 Cn da piu6 bv=[Cn da piu6 bv c yaw piu6 bv];
0159 c yaw piu8 bv=(cyaw a piu8 bv(j+1)-cyaw a piu8 bv(j))/deg2rad(6);
0160 Cn da piu8 bv=[Cn da piu8 bv c yaw piu8 bv];
0161 c yaw piu10 bv=(cyaw a piu10 bv(j+1)-cyaw a piu10 bv(j))/deg2rad(6);
0162 Cn da piu10 bv=[Cn da piu10 bv c yaw piu10 bv];
0163 c yaw piu12 bv=(cyaw a piu12 bv(j+1)-cyaw a piu12 bv(j))/deg2rad(6);
0164 Cn da piu6 bv=[Cn da piu12 bv c yaw piu12 bv];
0165 c yaw piu14 bv=(cyaw a piu14 bv(j+1)-cyaw a piu14 bv(j))/deg2rad(6);
0166 Cn da piu14 bv=[Cn da piu14 bv c yaw piu14 bv];
0167 %CY da
0168 c y meno4 bv=(cy a meno4 bv(j+1)-cy a meno4 bv(j))/deg2rad(6);
0169 Cy da meno4 bv=[Cy da meno4 bv c y meno4 bv];
0170 c y meno2 bv=(cy a meno2 bv(j+1)-cy a meno2 bv(j))/deg2rad(6);
0171 Cy da meno2 bv=[Cy da meno2 bv c y meno2 bv];
0172 c y 0 bv=(cy a zero bv(j+1)-cy a zero bv(j))/deg2rad(6);
0173 Cy da 0 bv=[Cy da 0 bv c y 0 bv];
0174 c y piu2 bv=(cy a piu2 bv(j+1)-cy a piu2 bv(j))/deg2rad(6);
0175 Cy da piu2 bv=[Cy da piu2 bv c y piu2 bv];
0176 c y piu4 bv=(cy a piu4 bv(j+1)-cy a piu4 bv(j))/deg2rad(6);
0177 Cy da piu4 bv=[Cy da piu4 bv c y piu4 bv];
0178 c y piu6 bv=(cy a piu6 bv(j+1)-cy a piu6 bv(j))/deg2rad(6);
0179 Cy da piu6 bv=[Cy da piu6 bv c y piu6 bv];
0180 c y piu8 bv=(cy a piu8 bv(j+1)-cy a piu8 bv(j))/deg2rad(6);
0181 Cy da piu8 bv=[Cy da piu8 bv c y piu8 bv];
0182 c y piu10 bv=(cy a piu10 bv(j+1)-cy a piu10 bv(j))/deg2rad(6);
0183 Cy da piu10 bv=[Cy da piu10 bv c y piu10 bv];
0184 c y piu12 bv=(cy a piu12 bv(j+1)-cy a piu12 bv(j))/deg2rad(6);
0185 Cy da piu6 bv=[Cy da piu12 bv c y piu12 bv];
0186 c y piu14 bv=(cy a piu14 bv(j+1)-cy a piu14 bv(j))/deg2rad(6);
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0187 Cy da piu14 bv=[Cy da piu14 bv c y piu14 bv];
0188 end
0189
0190 Cl da bv=mean([Cl da meno4 bv Cl da meno2 bv Cl da 0 bv Cl da piu2 bv Cl da piu4 bv Cl da piu6 bv...
0191 Cl da piu8 bv Cl da piu10 bv Cl da piu12 bv Cl da piu14 bv]);
0192 CN da bv=-mean([Cn da meno4 bv Cn da meno2 bv Cn da 0 bv Cn da piu2 bv Cn da piu4 bv Cn da piu6 bv...
0193 Cn da piu8 bv Cn da piu10 bv Cn da piu12 bv Cn da piu14 bv]);
0194 CY da bv=-mean([Cy da meno4 bv Cy da meno2 bv Cy da 0 bv Cy da piu2 bv Cy da piu4 bv Cy da piu6 bv...
0195 Cy da piu8 bv Cy da piu10 bv Cy da piu12 bv Cy da piu14 bv]);
0196
0197 MAT CL bv=[cl e meno12 bv;cl e meno6 bv;cl e 0 bv;cl e piu6 bv;cl e piu12 bv];
0198 MAT CM bv=[cm e meno12 bv;cm e meno6 bv;cm e 0 bv;cm e piu6 bv;cm e piu12 bv];
0199
0200 for t=1:10
0201 Cl delta bv=[];
0202 Cm delta bv=[];
0203 for l=1:4
0204 cl de bv=(MAT CL bv(l+1,t)-MAT CL bv(l,t))/deg2rad(6);
0205 Cl delta bv=[Cl delta bv cl de bv];
0206 cm de bv=(MAT CM bv(l+1,t)-MAT CM bv(l,t))/deg2rad(6);
0207 Cm delta bv=[Cm delta bv cm de bv];
0208 end
0209 CL delta bv =[CL delta bv ;Cl delta bv];
0210 CM delta bv=[CM delta bv;Cm delta bv];
0211 end
0212
0213 CL de bv=mean(CL delta bv);
0214 CL de bv=mean(CL de bv);
0215 CM de bv=mean(CM delta bv);
0216 CM de bv=mean(CM de bv);
0217
0218 % calcolo dei coefficienti delle curve
0219 curva cl bv=polyfit(incidenza,cl e 0 bv,1);
0220 curva cd bv=polyfit(incidenza,cd e 0 bv,2);
0221 curva cm bv=polyfit(incidenza,cm e 0 bv,1);
0222
0223 curva cl e piu6 bv=polyfit(incidenza,cl e piu6 bv,1);
0224 curva cd e piu6 bv=polyfit(incidenza,cd e piu6 bv,2);
0225 curva cm e piu6 bv=polyfit(incidenza,cm e piu6 bv,1);
0226
0227 curva cl e meno6 bv=polyfit(incidenza,cl e meno6 bv,1);
0228 curva cd e meno6 bv=polyfit(incidenza,cd e meno6 bv,2);
0229 curva cm e meno6 bv=polyfit(incidenza,cm e meno6 bv,1);
0230
0231 curva cl e piu12 bv=polyfit(incidenza,cl e piu12 bv,1);
0232 curva cd e piu12 bv=polyfit(incidenza,cd e piu12 bv,2);
0233 curva cm e piu12 bv=polyfit(incidenza,cm e piu12 bv,1);
0234
0235 curva cl e meno12 bv=polyfit(incidenza,cl e meno12 bv,1);
0236 curva cd e meno12 bv=polyfit(incidenza,cd e meno12 bv,2);
0237 curva cm e meno12 bv=polyfit(incidenza,cm e meno12 bv,1);
0238
0239 for eps=deg2rad(-4:0.01:14)
0240 valori cl bv=polyval(curva cl bv,eps);
0241 valori cd bv=polyval(curva cd bv,eps);
0242 valori cm bv=polyval(curva cm bv,eps);
0243
0244 valori cl eqpiu6 bv=polyval(curva cl e piu6 bv,eps);
0245 valori cd eqpiu6 bv=polyval(curva cd e piu6 bv,eps);
0246 valori cm eqpiu6 bv=polyval(curva cm e piu6 bv,eps);
0247
0248 valori cl eqmeno6 bv=polyval(curva cl e meno6 bv,eps);
0249 valori cd eqmeno6 bv=polyval(curva cd e meno6 bv,eps);
0250 valori cm eqmeno6 bv=polyval(curva cm e meno6 bv,eps);
0251
0252 valori cl eqpiu12 bv=polyval(curva cl e piu12 bv,eps);
0253 valori cd eqpiu12 bv=polyval(curva cd e piu12 bv,eps);
0254 valori cm eqpiu12 bv=polyval(curva cm e piu12 bv,eps);
0255
0256 valori cl eqmeno12 bv=polyval(curva cl e meno12 bv,eps);
0257 valori cd eqmeno12 bv=polyval(curva cd e meno12 bv,eps);
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0258 valori cm eqmeno12 bv=polyval(curva cm e meno12 bv,eps);
0259
0260 CL bv=[CL bv valori cl bv];
0261 CD bv=[CD bv valori cd bv];
0262 CM bv=[CM bv valori cm bv];
0263
0264 CL eqpiu6 bv=[CL eqpiu6 bv valori cl eqpiu6 bv];
0265 CD eqpiu6 bv=[CD eqpiu6 bv valori cd eqpiu6 bv];
0266 CM eqpiu6 bv=[CM eqpiu6 bv valori cm eqpiu6 bv];
0267
0268 CL eqmeno6 bv=[CL eqmeno6 bv valori cl eqmeno6 bv];
0269 CD eqmeno6 bv=[CD eqmeno6 bv valori cd eqmeno6 bv];
0270 CM eqmeno6 bv=[CM eqmeno6 bv valori cm eqmeno6 bv];
0271
0272 CL eqpiu12 bv=[CL eqpiu12 bv valori cl eqpiu12 bv];
0273 CD eqpiu12 bv=[CD eqpiu12 bv valori cd eqpiu12 bv];
0274 CM eqpiu12 bv=[CM eqpiu12 bv valori cm eqpiu12 bv];
0275
0276 CL eqmeno12 bv=[CL eqmeno12 bv valori cl eqmeno12 bv];
0277 CD eqmeno12 bv=[CD eqmeno12 bv valori cd eqmeno12 bv];
0278 CM eqmeno12 bv=[CM eqmeno12 bv valori cm eqmeno12 bv];
0279 end
0280
0281 % angolo di portanza nulla per ogni angolo di equilibratore
0282 alfa zero eqmeno12 bv=interp1(CL eqmeno12 bv,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0283 alfa zero eqmeno6 bv=interp1(CL eqmeno6 bv,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0284 alfa zero bv=interp1(CL bv,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0285 alfa zero eqpiu6 bv=interp1(CL eqpiu6 bv,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0286 alfa zero eqpiu12 bv=interp1(CL eqpiu12 bv,deg2rad(-4:0.01:14),0);
0287
0288 vett alfa zero bv=[alfa zero eqmeno12 bv alfa zero eqmeno6 bv alfa zero bv...
0289 alfa zero eqpiu6 bv alfa zero eqpiu12 bv];
0290
0291 % Cm0 calcolato per de=0 e alfa geometrico=alfa aerodinamico
0292 Cm0 bv=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CM bv,alfa zero bv);
0293
0294 % Cd0
0295 CD0 eqmeno12 bv=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqmeno12 bv,alfa zero eqmeno12 bv);
0296 CD0 eqmeno6 bv=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqmeno6 bv,alfa zero eqmeno6 bv);
0297 CD0 eq0 bv=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD bv,alfa zero bv);
0298 CD0 eqpiu6 bv=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqpiu6 bv,alfa zero eqpiu6 bv);
0299 CD0 eqpiu12 bv=interp1(deg2rad(-4:0.01:14),CD eqpiu12 bv,alfa zero eqpiu12 bv);
0300
0301 CD0 bv=mean([CD0 eqmeno12 bv CD0 eqmeno6 bv CD0 eq0 bv CD0 eqpiu6 bv CD0 eqpiu12 bv]);
0302
0303 % taglio i valori minori di zero e calcolo il k facendo la media fra quelli
0304 % che rimangono
0305 kappa bv=(CD bv-CD0 bv)./CL bv.^2;
0306 kappa find bv=kappa bv(find(kappa bv>0));
0307 k bv=mean(kappa find bv);
0308 oswald bv=1/(pi*AR*k bv);
0309
0310 % derivate in p, V=8.5 alfa=10 deg p=[2 5 7 10] deg/sec
0311 croll p bv=[-6.562479e-05 -0.00065974723 -0.0011617918 -0.001407574];
0312 cyaw p bv=[-0.00010762834 -0.00030749152 -0.00042681308 -0.00050306501];
0313 cy p bv=[0.00043479672 -0.00020055619 -0.00058288411 -0.001349531];
0314
0315 % derivate in beta, V=8.5 alfa=10 deg beta=[2 5 7 10] deg
0316 croll beta bv=[-0.0019529867 -0.005161496 -0.0072669775 -0.0099802625];
0317 cyaw beta bv=[0.00090533198 0.0020785063 0.0025828238 0.0036541537 ];
0318 cy beta bv=[0.006165686 0.014157068 0.019468067 0.02713958];
0319
0320 % derivate in r, V=8.5 alfa=10 deg r=[1 3 5 8] deg/sec
0321 croll r bv=[-0.0001700652 -0.00014103102 -0.00010902933 -4.0499683e-05];
0322 cyaw r bv=[7.0222978e-06 -6.0180281e-05 -0.00011246742 -0.00018968594];
0323 cy r bv=[0.00084059989 0.0010152217 0.0011445535 0.0014240466];
0324
0325 % derivate in q, V=8.5 alfa=10 q=[2 5 7 10] deg/sec
0326 cd q bv=[0.1249184 0.1260801 0.12625654 0.12698194];
0327 cl q bv=[0.47602675 0.47934025 0.48202026 0.48530719];
0328 cm q bv=[-0.098653989 -0.10234253 -0.10525582 -0.10900118];
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0329
0330 for l=1:3
0331 % ROLL
0332 Croll p bv=(croll p bv(l+1)-croll p bv(l))/(vettore p(l+1)-vettore p(l));
0333 cl p bv=[cl p bv Croll p bv];
0334
0335 Croll beta bv=(croll beta bv(l+1)-croll beta bv(l))/(vettore beta(l+1)-vettore beta(l));
0336 cl beta bv=[cl beta bv Croll beta bv];
0337
0338 Croll r bv=(croll r bv(l+1)-croll r bv(l))/(vettore r(l+1)-vettore r(l));
0339 cl r bv=[cl r bv Croll r bv];
0340
0341 % YAW
0342 Cyaw p bv=(cyaw p bv(l+1)-cyaw p bv(l))/(vettore p(l+1)-vettore p(l));
0343 cn p bv=[cn p bv Cyaw p bv];
0344
0345 Cyaw beta bv=(cyaw beta bv(l+1)-cyaw beta bv(l))/(vettore beta(l+1)-vettore beta(l));
0346 cn beta bv=[cn beta bv Cyaw beta bv];
0347
0348 Cyaw r bv=(cyaw r bv(l+1)-cyaw r bv(l))/(vettore r(l+1)-vettore r(l));
0349 cn r bv=[cn r bv Cyaw r bv];
0350
0351 % Y
0352 Cy p vett bv=(cy p bv(l+1)-cy p bv(l))/(vettore p(l+1)-vettore p(l));
0353 cy p vett bv=[cy p vett bv Cy p vett bv];
0354
0355 Cy beta vett bv=(cy beta bv(l+1)-cy beta bv(l))/(vettore beta(l+1)-vettore beta(l));
0356 cy beta vett bv=[cy beta vett bv Cy beta vett bv];
0357
0358 Cy r vett bv=(cy r bv(l+1)-cy r bv(l))/(vettore r(l+1)-vettore r(l));
0359 cy r vett bv=[cy r vett bv Cy r vett bv];
0360
0361 %q
0362 cl q vett bv=(cl q bv(l+1)-cl q bv(l))/(vettore q(l+1)-vettore q(l));
0363 CL q vett bv=[CL q vett bv cl q vett bv];
0364
0365 cd q vett bv=(cd q bv(l+1)-cd q bv(l))/(vettore q(l+1)-vettore q(l));
0366 CD q vett bv=[CD q vett bv cd q vett bv];
0367
0368 cm q vett bv=(cm q bv(l+1)-cm q bv(l))/(vettore q(l+1)-vettore q(l));
0369 CM q vett bv=[CM q vett bv cm q vett bv];
0370 end
0371
0372 Cl beta bv=mean(cl beta bv);
0373 Cl p bv=mean(cl p bv);
0374 Cl r bv=mean(cl r bv);
0375 CL q bv=mean(CL q vett bv);
0376 Cn beta bv=mean(cn beta bv);
0377 Cn p bv=mean(cn p bv);
0378 Cn r bv=mean(cn r bv);
0379 CD q bv=mean(CD q vett bv);
0380 Cy beta bv=-mean(cy beta vett bv);
0381 Cy p bv=-mean(cy p vett bv);
0382 Cy r bv=-mean(cy r vett bv);
0383 CM q bv=mean(CM q vett bv);
0384
0385 % Calcolo delle condizioni di trim:
0386 x start bv=[0.20506 0.8849 0.90838 -0.17656 -0.14426]; %codizioni iniziali
0387 options=optimset(’display’,’off’,’TolFun’,1e-10,’Jacobian’,’off’,...
0388 ’MaxFunEvals’,100000,’maxiter’,100000);
0389 [x,FVAL,EXITFLAG,OUTPUT,JACOB]=fsolve(@sistema non lineare volo bv5,x start bv,options);
0390
0391 trim struttura bv=[rad2deg(x(1)) x(2)/g*1000 x(3)/g*1000 rad2deg(x(4)) rad2deg(x(5))];
0392 trim volo bv=[x(1) x(2) x(3) x(4) x(5)];
0393
0394 % OUTPUT
0395 alfa=trim volo bv(1);
0396 T s 0=trim volo bv(2);
0397 T d 0=trim volo bv(3);
0398 delta s 0=trim volo bv(4);
0399 delta d 0=trim volo bv(5);
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0400
0401 rpm s 0=interp1(T ingresso,T motore rpm motore,trim volo bv(2));
0402 rpm d 0=interp1(T ingresso,T motore rpm motore,trim volo bv(3));
0403 rpm s bv=rpm s 0;
0404 rpm d bv=rpm d 0;
0405 volt trim s bv=interp1(V motore T motore,V ingresso,trim volo bv(2));
0406 volt trim d bv=interp1(V motore T motore,V ingresso,trim volo bv(3));
0407 volt s 0=volt trim s bv;
0408 volt d 0=volt trim d bv;
0409 THETA0=gamma0+trim volo bv(1);
0410 THETA bv=THETA0;
0411 rpm f 0=0;
0412 VBX0=V*cos(trim volo bv(1));
0413 VBY0=0;
0414 VBZ0=V*sin(trim volo bv(1));
0415 PSI0=0;
0416 PHI0=0;
0417 H0=h;
0418 alfa zero aer=alfa-alfa zero bv;
0419 alfa zero geom=alfa;
0420 L fan 0=0;
0421 alfa zero aer bv=alfa zero aer;
0422 L fan 0=0;
0423
0424 [Ixx,Iyy,Izz,Ixz]=inerzia fun(trim volo bv(1));
0425 inerzia bv=[Ixx 0 Ixz 0 Iyy 0 Ixz 0 Izz]; % momenti d’inerzia in assi stabilita
0426
0427 save flight cv 8.5.mat alfa T s 0 T d 0 delta s 0 delta d 0 rpm s 0 rpm d 0...
0428 THETA0 V motore rpm f 0 VBX0 VBY0 VBZ0 PSI0 PHI0 H0 alfa zero aer...
0429 alfa zero geom volt s 0 volt d 0 L fan 0
0430
0431 save bassa.mat
B.4 controllore av.m
0001 % Sintesi dei controllori MIMO in condizione di alta velocita` e bassa
0002 % velocita`
0003 %(il controllore di bassa velocita` si ottiene sostituendo il suffisso av col suffisso bv )
0004
0005
0006 % Caricamento dati
0007
0008 global V V ingresso trim volo av
0009
0010 load dati.mat;
0011 load derivate av new.mat;
0012
0013 % Condizioni iniziali di trim
0014
0015 T s0 av=trim volo av(2); % [N]
0016 T d0 av=trim volo av(3); % [N]
0017 d sx av=trim volo av(4); % [rad]
0018 d dx av=trim volo av(5); % [rad]
0019
0020 format long
0021
0022 % Calcolo dei momenti d’inerzia in assi corpo
0023 [Ix av,Iy av,Iz av,Ixz av]=inerzia fun(0);
0024
0025 %CALCOLO DELLE DERIVATE DI COMANDO
0026 % VARIAZIONE SPINTA MOTORE SX
0027
0028 delta volt=0.0001; % variazione infinitesima di volt
0029
0030 volt sx 0 av=interp1(V motore T motore,V ingresso,T s0 av);
0031 volt sx piu av=volt sx 0 av+delta volt;
0032 volt sx meno av=volt sx 0 av-delta volt;
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0033
0034 T sx piu av=interp1(V ingresso,V motore T motore,volt sx piu av);
0035 T sx meno av=interp1(V ingresso,V motore T motore,volt sx meno av);
0036
0037 dT sx av=(T sx piu av-T sx meno av)/(2*delta volt);
0038
0039 % VARIAZIONE SPINTA MOTORE DX
0040
0041 volt dx 0 av=interp1(V motore T motore,V ingresso,T d0 av);
0042 volt dx piu av=volt dx 0 av+delta volt;
0043 volt dx meno av=volt dx 0 av-delta volt;
0044
0045 T dx piu av=interp1(V ingresso,V motore T motore,volt dx piu av);
0046 T dx meno av=interp1(V ingresso,V motore T motore,volt dx meno av);
0047 dT dx av=(T dx piu av-T dx meno av)/(2*delta volt);
0048
0049 % DERIVATE DI COMANDO INTRODOTTE DALLA VARIAZIONE DI SPINTA
0050 Xdt sx av = dT sx av*cos(d sx av);
0051 Xdt dx av = dT dx av*cos(d dx av);
0052
0053 Xdt tot av = (Xdt sx av+Xdt dx av)/(m);
0054 Xdt diff av = (Xdt sx av-Xdt dx av)/(m);
0055
0056 Zdt sx av = -dT sx av*sin(d sx av);
0057 Zdt dx av = -dT dx av*sin(d dx av);
0058
0059 Zdt tot av = (Zdt sx av+Zdt dx av)/(m);
0060 Zdt diff av =(Zdt sx av-Zdt dx av)/(m);
0061
0062 Ldt sx av = (k engine*cos(d sx av)+sin(d sx av)*bt)*dT sx av/Ix av;
0063 Ldt dx av = (k engine*cos(d dx av)-sin(d dx av)*bt)*dT dx av/Ix av;
0064
0065 Ldt tot av = (Ldt sx av+Ldt dx av);
0066 Ldt diff av =(Ldt sx av-Ldt dx av);
0067
0068 Mdt sx av = -sin(d sx av)*lt*dT sx av/Iy av;
0069 Mdt dx av = -sin(d dx av)*lt*dT dx av/Iy av;
0070
0071 Mdt tot av = (Mdt sx av+Mdt dx av);
0072 Mdt diff av = (Mdt sx av-Mdt dx av);
0073
0074 Ndt sx av = (bt*cos(d sx av)-k engine*sin(d sx av))*dT sx av/Iz av;
0075 Ndt dx av = -(bt*cos(d dx av)+k engine*sin(d dx av))*dT dx av/Iz av;
0076
0077 Ndt tot av = (Ndt sx av+Ndt dx av);
0078 Ndt diff av = (Ndt sx av-Ndt dx av);
0079
0080 % DERIVATE DI COMANDO INTRODOTTE DALLA DEFLESSIONE DELLE SUPERFICI MOBILI
0081
0082 delta eq=0.0001; % rotazione infinitesima
0083
0084 X de sx piu = T s0 av*cos(d sx av+delta eq);
0085 X de sx meno = T s0 av*cos(d sx av-delta eq);
0086
0087 X de dx piu = T d0 av*cos(d dx av+delta eq);
0088 X de dx meno = T d0 av*cos(d dx av-delta eq);
0089
0090 X de sx prop av = (X de sx piu-X de sx meno)/(2*delta eq*m);
0091 X de dx prop av = (X de dx piu-X de dx meno)/(2*delta eq*m);
0092
0093 X de tot av = (X de sx prop av+X de dx prop av);
0094 X de diff av = (X de sx prop av-X de dx prop av);
0095
0096 Z de sx piu = -T s0 av*sin(d sx av+delta eq);
0097 Z de sx meno = -T s0 av*sin(d sx av-delta eq);
0098
0099 Z de dx piu = -T d0 av*sin(d dx av+delta eq);
0100 Z de dx meno = -T d0 av*sin(d dx av-delta eq);
0101
0102 Z de sx prop av = (Z de sx piu-Z de sx meno)/(2*delta eq*m);
0103 Z de dx prop av = (Z de dx piu-Z de dx meno)/(2*delta eq*m);
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0104
0105 Z de tot av = (Z de sx prop av+Z de dx prop av);
0106 Z de diff av = (Z de sx prop av-Z de dx prop av);
0107
0108 L da sx piu = T s0 av*(bt*sin(d sx av+delta eq)+k engine*cos(d sx av+delta eq));
0109 L da sx meno = T s0 av*(bt*sin(d sx av-delta eq)+k engine*cos(d sx av-delta eq));
0110
0111 L da dx piu = T d0 av*(-bt*sin(d dx av+delta eq)+k engine*cos(d dx av+delta eq));
0112 L da dx meno = T d0 av*(-bt*sin(d dx av-delta eq)+k engine*cos(d dx av-delta eq));
0113
0114 L da sx prop av = (L da sx piu-L da sx meno)/(2*delta eq*Ix av);
0115 L da dx prop av = (L da dx piu-L da dx meno)/(2*delta eq*Ix av);
0116
0117 L da tot av = (L da sx prop av+L da dx prop av);
0118 L da diff av=(L da sx prop av-L da dx prop av);
0119
0120 M de sx piu = -T s0 av*lt*sin(d sx av+delta eq);
0121 M de sx meno = -T s0 av*lt*sin(d sx av-delta eq);
0122
0123 M de dx piu = -T d0 av*lt*sin(d dx av+delta eq);
0124 M de dx meno = -T d0 av*lt*sin(d dx av-delta eq);
0125
0126 M de sx prop av = (M de sx piu-M de sx meno)/(2*delta eq*Iy av);
0127 M de dx prop av = (M de dx piu-M de dx meno)/(2*delta eq*Iy av);
0128
0129 M de tot av = (M de sx prop av+M de dx prop av);
0130 M de diff av = (M de sx prop av-M de dx prop av);
0131
0132 N da sx piu = T s0 av*(bt*cos(d sx av+delta eq)-k engine*sin(d sx av+delta eq));
0133 N da sx meno = T s0 av*(bt*cos(d sx av-delta eq)-k engine*sin(d sx av-delta eq));
0134
0135 N da dx piu = T d0 av*(-bt*cos(d dx av+delta eq)-k engine*sin(d dx av+delta eq));
0136 N da dx meno = T d0 av*(-bt*cos(d dx av-delta eq)-k engine*sin(d dx av-delta eq));
0137
0138 N da sx prop av = (N da sx piu-N da sx meno)/(2*delta eq*Iz av);
0139 N da dx prop av = (N da dx piu-N da dx meno)/(2*delta eq*Iz av);
0140
0141 N da tot av = (N da sx prop av+N da dx prop av);
0142 N da diff av = (N da sx prop av-N da dx prop av);
0143
0144 save derivate comando av.mat
0145
0146 % COSTRUZIONE DELLE MATRICI DI STATO
0147
0148
0149 TETA0=trim volo av(1);
0150 U0=V*cos(trim volo av(1));
0151 V0=V;
0152 W0=V*sin(trim volo av(1));
0153
0154 % Matrice DDX delle derivate aerodinamiche rispetto alle velocita`
0155
0156 DDX ac = [ Xu new Xv new Xw new2 Xp new Xq new Xr new
0157 Yu new Yv new Yw new Yp new Yq new Yr new
0158 Zu new Zv new Zw new2 Zp new Zq new Zr new
0159 Lu new Lv newp Lw new Lp newp Lq new Lr newp
0160 Mu new Mv new Mw new Mp new Mq new Mr new
0161 Nu new Nv newp Nw new Np newp Nq new Nr newp ];
0162
0163 DDX ac = [ DDX ac zeros(6,3)
0164 zeros(3,6) zeros(3,3) ];
0165
0166 % Matrice DDXD delle derivate aerodinamiche rispetto alle derivate delle velocita`
0167
0168 DDXD ac=zeros(9,9);
0169
0170 % Matrice DIN dinamica
0171 DIN =eye(9);
0172
0173 DDU ac=[X de tot av+1*Xde new X com av da sim+1*Xda new
0174 1*Yde new 1*Yda new
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0175 Z de tot av+1*Zde new Z com av da sim+1*Zda new
0176 L com av de sim+1*Lde new L com av da sim+1*Lda new
0177 M de tot av+1*Mde new M com av da sim+1*Mda new
0178 N da tot av+1*Nde new N com av da sim+1*Nda new
0179 0 0
0180 0 0
0181 0 0];
0182
0183 % Matrici ausiliarie per la costruzione della matrice di accoppiamento
0184
0185 ME = [1 0 tan(TETA0)
0186 0 1 0
0187 0 0 1/cos(TETA0)];
0188
0189 VoV = [0 -W0 0
0190 W0 0 -U0
0191 0 U0 0];
0192
0193 Mg = g*[0 -cos(TETA0) 0
0194 cos(TETA0) 0 0
0195 0 -sin(TETA0) 0];
0196
0197 % Matrice ACC di accoppiamento
0198
0199 ACC ac = [ zeros(3,3) VoV Mg
0200 zeros(3,3) zeros(3,3) zeros(3,3)
0201 zeros(3,3) ME zeros(3,3) ];
0202
0203 % Definizione delle matrici del sistema in STVA
0204
0205 A av = inv(DIN-DDXD ac)*(ACC ac+DDX ac); % Matrice degli stati
0206 B av = inv(DIN-DDXD ac)*DDU ac; % Matrice degli ingressi
0207
0208 C av = [0 0 0 0 0 0 0 1 0
0209 0 0 0 0 0 0 1 0 0];
0210
0211 D av=zeros(2,2);
0212
0213 % Creazione del sistema e sintesi del controllore:
0214
0215 G = ss(A av,B av,C av,D av); % Sistema di stato in ciclo aperto
0216
0217 state={’u’ ’v’ ’w’ ’p’ ’q’ ’r’ ’phi’ ’teta’ ’psi’};
0218 input={’delta e t o t’ ’delta e diff’};
0219 output={’teta’ ’phi’};
0220 set(G,’Statename’,state,’Inputname’,input,’Outputname’,output)
0221
0222
0223
0224 G aug = multiplex(G,[1,2]); % G aumentato dei comandi tra le uscite
0225 [A aug,B aug,C aug,D aug] = ssdata(G aug);
0226 output={’\theta [rad]’ ’\phi [rad]’ ’deltae t o t [rad]’ ’deltae d i f f [rad]’};
0227 set(G aug,’Statename’,state,’InputName’,input,’OutputName’,output)
0228
0229
0230
0231 % CICLO CHIUSO MIMO (LOOPSYN)
0232
0233 s = zpk(’s’);
0234 w0=1;
0235 Gd=w0/(s+0.001);
0236
0237 [K,CL,GAM,INFO] = loopsyn(G,Gd,{0.001,100});
0238 [A contr av,B contr av,C contr av,D contr av]= ssdata(K);
0239
0240 L = G*K;
0241 I = eye(size(L));
0242 S = feedback(I,L);
0243 T = I-S;
0244
0245 % Riduzione K:
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0246 hankelsv(K,’ncf’,’log’)
0247 grid
0248
0249 K1 = reduce(K,13,’errortype’,’ncf’); % Il sistema e` stato ridotto a 13 stati (condizione ottimale in questo caso)
0250 K1 = minreal(zpk(K1),1e-2);
0251 [A contr rid,B contr rid,C contr rid,D contr rid]= ssdata(K);
0252
0253 figure
0254 sigma(G*K1,’b’,G*K,’r--’,{.0001,100})
0255 grid
0256
0257 L1 = G*K;
0258 I1 = eye(size(L1));
0259 S1 = feedback(I1,L1);
0260 T1 = I1-S1;
0261
0262 L aug = G aug*K;
0263 I aug = eye(9);
0264 S aug = feedback(L aug,eye(4),[1 2 3 4],[1 2 3 4]);
0265 out={’u’ ’r’ ’\theta’ ’\phi’ ’Volt {tot}’ ’Volt {diff}’ ’\delta e^{tot}’ ’\delta e^{diff}’};
0266 inp={’u r e f’ ’r r e f’ ’\theta r e f’ ’\phi r e f’};
0267 set(S aug,’inputname’,inp,’outputname’,out)
0268 inp ref={’u [m/s]’ ’ r [^{\circ}/sec]’ ’ \theta [^{\circ}]’ ’ \phi [^{\circ}]’};
0269
0270 L aug = G aug*K;
0271 I aug = eye(9);
0272 S aug = feedback(L aug,eye(2),[1 2],[1 2]);
0273 out={’\theta’ ’\phi’ ’\delta e^{tot}’ ’\delta e^{diff}’};
0274 inp={’\theta r e f’ ’\phi r e f’};
0275 set(S aug,’inputname’,inp,’outputname’,out)
0276 inp ref={’\theta [^{\circ}]’ ’ \phi [^{\circ}]’};
0277
0278
0279 save model av.mat A contr av B contr av C contr av D contr av A av B av C av D av
0280 save model av dis.mat A contr av dis B contr av dis C contr av dis D contr av dis A av dis B av dis C av dis D av dis
B.5 dati.m
0001 % Dati geometrici e aerodinamici del velivolo.
0002 % Dati del gruppo propulsivo
0003
0004 global lambda 25 epsilon0 depsilon St lt soprasegnato AR l ca wb l cg it VH Delica P motore
0005 global W S mac wing bt delta fan k engine k fan b V fan T fan V motore T motore V ingresso V fan
0006 global lt gamma0 alfa zero wb kp rpm motore T motore rpm fan T fan P fan g T ingresso Re av Re bv
0007
0008 in2m=0.0254;
0009 g = 9.806; %[m/s2^]
0010 m=0.8; %[kg]
0011 W=m*g; %[N]
0012 Ix=1.7819864e-02; %Momenti principali d’inerzia [kg/m2^]
0013 Iy=2.5410350e-02;
0014 Iz=4.3101894e-02;
0015
0016 % GEOMETRIA ALA
0017 S=0.287516418; %[m2^]
0018 b=0.8; %[m]
0019 AR=b^2/S; % Aspect Ratio ala
0020 t c=0.15;
0021 lambda 25=deg2rad(34); %[deg] freccia al 25% di c.m.a
0022 bt=0.358; %[m] braccio dei motori posteriori rispetto Xb
0023 lt= 0.420; %[m] braccio dei motori posteriori rispetto Yb
0024 c r wing=0.4186; %[m] corda al root ala
0025 c t wing=0.1785; %[m] corda al tip ala
0026 taper wing=c t wing/c r wing; % taper ratio
0027 mac wing=2*c r wing*(1+taper wing+taper wing2^)/(3*(1+taper wing)); %[m] c.m.a ala drone con foro
0028 alfa zero wb=deg2rad(0.5524); %[deg] l’angolo di portanza nulla del sistema ala-corpo
0029 Cl max Eppler184=0.88; %coeff. di portanza profilo Eppler 184
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0030 CL max=0.9*cos(lambda 25)*Cl max Eppler184; %Raymer
0031 V stallo=sqrt(2*W/(atmos(h,’rho’)*S*CL max)); %[m/s] velocita` di stallo
0032 Re av=25*mac wing*atmos(h,’rho’)/atmos(h,’dynamic visc’); %Re alta velocita`
0033 Re bv=8.5*mac wing*atmos(h,’rho’)/atmos(h,’dynamic visc’); %Re bassa velocita`
0034
0035 % GEOMETRIA ALI CANARD
0036 lt soprasegnato=0.40; %[m] distanza punto neutro coda-punto neutro wing-body
0037 taper tail=0.48; %taper ratio ala canard
0038 it=deg2rad(-3); %[rad] angolo di calettamento ali canard
0039 AR tail=3.25; %Aspect Ratio coda
0040
0041 depsilon=0.15; %effetto di downwash
0042 epsilon0=0; %effetto di downwash a L wb=0;
0043 l cg=0.38073; %[m] distanza naso-baricentro
0044 l ca wb=0.48689; %[m] distanza naso-centro aerodin. wing-body
0045
0046 percentuale=0.11; % rapporto superficie coda/superficie ala
0047 St=S*percentuale; %[m2^] superficie coda
0048 b tail=sqrt(AR tail*St); %[m] apertura alare coda
0049
0050
0051 c r tail=2*St/(b tail*(1+taper tail)); %[m] corda al root coda
0052 c t tail=taper tail*c r tail; %[m] corda al root coda
0053 mac tail=2*c r tail*(1+taper tail+taper tail2^)/(3*(1+taper tail)); %[m] c.m.a coda
0054 y mac tail=c r tail*AR tail*(1+2*taper tail)/12; %[m] ascissa c.m.a
0055 VH=St*lt soprasegnato/(S*mac wing); % volume di coda
0056
0057
0058 % DATI ELICHE E MOTORI
0059
0060 %MOTORI POSTERIORI
0061 Delica=7*in2m; %[m] diametro eliche posteriori
0062 %k engine=0.031; %coeff. motori posteriori
0063 kv motore=2250; %Kv motore
0064 Rm motore=0.035; %Resistenza di armatura [Ohm]
0065 I 0 star motore=0.6; %Io a 8V
0066 rpm motore=0:2000:16000; %[rpm] giri/min motori posteriori
0067 T motore=[0 10 25 50 100 175 250 350 475]*g/1000; %[N] spinta motori posteriori
0068 P motore=[0 2 9 16 26 40 68 100 156]; %[W] Potenza
0069 V motore=[0 0.94 1.87 2.81 3.74 4.68 5.62 6.55 7.49]; %[V] Tensione motori
0070 I motore=[0 2.74 5.41 6.3 7.55 9.15 12.71 15.86 21.44]; %[A] Intensita` di corrente motore
0071 coppia motore=P motore*60./(rpm motore*2*pi); %[Nm] Coppia motori
0072 coppia motore(1)=0;
0073 k engine=coppia motore./T motore;
0074 k engine=mean(k engine(2:end)); %costante di proporzionalita` coppia-spinta
0075
0076
0077 % FAN
0078 %k fan=0.022; %coeff. motore del fan
0079 kp=1.11; %elica APC 10x3.8
0080 kv fan=1100; %Kv fan
0081 Rm fan=0.043; %Resistenza di armatura [Ohm]
0082 I 0 star fan=2.1; %Io a 10V
0083 delta fan=deg2rad(9); %[deg]calettamento del fan
0084 rpm fan=0:1000:8000; %[rpm] giri/min motore fan
0085 T fan=[0 30 74 137 221 400 547 800 1050]*g/1000; %[N] Spinta fan
0086 P fan=[0 2.17 6.51 13.02 30 58 93.4 150 222]; %[W] Potenza fan
0087 V fan=[0 1.01 2.02 3.03 4.04 5.05 6.06 7.07 8.08]; %[V] Tensione fan
0088 I fan=[0 4.31 5.38 6.46 9.59 13.64 17.57 23.37 29.63]; %[A] Intensita` di corrente fan
0089 coppia fan=P fan*60./(rpm fan*2*pi); %[Nm] Coppia fan
0090 coppia fan(1)=0;
0091 k fan=coppia fan./T fan;
0092 k fan=mean(k fan(2:end)); %costante di proporzionalita` coppia-spinta
0093
0094
0095 % Le curve caratteristiche dei motori sono ottenute col toolbox curve fitting
0096 V ingresso=0:0.01:12;
0097 T ingresso=0:0.001:13;
0098
0099 % CURVA TENSIONE FAN - SPINTA FAN
0100 %polinomiale di quinto grado
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0101 p1=-0.002059;
0102 p2=0.03964;
0103 p3=-0.07059;
0104 p4=0.345;
0105 p5=0;
0106 V fan T fan=p1*V ingresso.4^+p2*V ingresso.3^+p3*V ingresso.2^+p4*V ingresso+p5;
0107
0108 % CURVA TENSIONE MOTORE - SPINTA MOTORE
0109 %polinomiale di quinto grado
0110 p1=-0.0004109; 0111 p2=0.008364; 0112 p3=0.04087; 0113
p4=0.01572; 0114 p5=0;
0115V motore T motore=p1*V ingresso.4^+p2*V ingresso.3^+p3*V ingresso.2^+p4*V ingresso+p5;
0116
0117 % CURVA SPINTA FAN - RPM FAN
0118 %polinomiale di quinto grado
0119 p1=0.9487; 0120 p2=-26.08; 0121 p3=266.2; 0122 p4=-1283; 0123
p5=3574; 0124 p6=0;
0125T fan rpm fan=p1*T ingresso.5^+p2*T ingresso.4^+p3*T ingresso.3^+p4*T ingresso.2^+p5*T ingresso+p6;
0126
0127 % CURVA SPINTA MOTORE - RPM MOTORE
0128 %polinomiale di quinto grado
0129 p1=169.8; 0130 p2=-2064; 0131 p3=9129; 0132 p4=-1.826e+004;
0133 p5=1.905e+004; 0134 p6=0;
0135T motore rpm motore=p1*T ingresso.5^+p2*T ingresso.4^+p3*T ingresso.3^+p4*T ingresso.2^...textcolorcomment.
0136 +p5*T ingresso+p6; 0137
0138 % condizioni iniziali per l’integrazione in simulink
0139 gamma0=0;
0140
0141 % vettori per il calcolo dei coeff. aerodinamici
0142 incidenza=deg2rad([-4 -2 0 2 4 6 8 10 12 14]);
0143 incidenza aileron=deg2rad([0 6 12]);
0144 vettore p =deg2rad([2 5 7 10]);
0145 vettore q =deg2rad([2 5 7 10]);
0146 vettore beta =deg2rad([2 5 7 10]);
0147 vettore r =deg2rad([1 3 5 8]);
0148 vettore V=[8.5 25];
0149
0150 save dati.mat
B.6 inerzia fun.m
0001 %Calcolo dei momenti d’inerzia del MAV rispetto una terna assi stabilita`
0002 %relativa ad una data condizione di volo
0003
0004 function [Ixx,Iyy,Izz,Ixz]=inerzia fun(alpha in)
0005
0006 %input= alfa di trim in rad
0007
0008 I ref=diag([1.7819864e-02 2.5410350e-02 4.3101894e-02]); %[kg*m2^]
0009 0010 rotazione=[cos(alpha in) 0 -sin(alpha in) 0011
0 1 0 0012 sin(alpha in) 0
cos(alpha in)]; 0013
0014I stab=rotazione*I ref*rotazione1^-;
0015
0016 Ixx=I stab(1,1);
0017 Iyy=I stab(2,2);
0018 Izz=I stab(3,3);
0019 Ixz=-I stab(1,3);
B.7 main matlab.m
0001 % Script principale
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0002 clear all
0003 close all
0004 clc
0005 global rho V Delica rpm motore T motore P motore J eta V motore V fan Re av Re bv V fan T fan...
0006 V motore T motore trim volo bv trim volo av V ingresso trim hov
0007
0008 h=input(’Quota di Volo (m)=’);
0009 rho=atmos(h,’rho’);
0010
0011 [derivate,trim]=trim e derivate(h)
B.8 sistema non lineare hovering.m
0001 % Calcolo delle condizioni di trim in volo a punto fisso
0002 function [equazione]=sistema non lineare hovering(x)
0003
0004 global bt delta fan W k engine k fan
0005
0006 % Equazioni di equilibrio:
0007 equazione(1)=-sin(delta fan)*x(1)+x(2)*cos(x(4))+x(3)*cos(x(5));
0008
0009 equazione(2)=x(1)*cos(delta fan)+x(2)*sin(x(4))+x(3)*sin(x(5))-W;
0010
0011 equazione(3)=x(2)*bt*sin(x(4))-x(3)*bt*sin(x(5))-k fan*...
0012 x(1)*sin(delta fan)+k engine*x(2)*cos(x(4))+k engine*x(3)*cos(x(5));
0013
0014 equazione(4)=x(2)*sin(x(4))+x(3)*sin(x(5));
0015
0016 equazione(5)=x(2)*bt*cos(x(4))-x(3)*bt*cos(x(5))-k fan*...
0017 x(1)*cos(delta fan)-k engine*x(2)*sin(x(4))-k engine*x(3)*sin(x(5));
B.9 sistema non lineare volo av5.m
0001 % Calcolo delle condizioni di trim in volo traslato per V=25 m/s
0002
0003 function [equazione]=sistema non lineare volo av5(x)
0004 global b bt W rho S mac wing V lt k engine CL alfa av CM alfa av Cl da av CN da av CM de av
0005 global CL de av Cm0 av CD0 av k av alfa zero av
0006
0007 V=25;
0008 cost=0.5*rho*S*V2^;
0009 costm=cost*mac wing;
0010 costb=cost*b;
0011
0012 % Equazioni di equilibrio
0013 equazione(1)= cost*(CL alfa av*(x(1)-alfa zero av)+CL de av*0.5*(x(4)+x(5)))*sin(x(1))...
0014 +x(2)*cos(x(4))+x(3)*cos(x(5))...
0015 -W*sin(x(1))...
0016 -cost*(CD0 av+k av*(CL alfa av*(x(1)-alfa zero av)+CL de av*0.5*(x(4)+x(5)))2^)*cos(x(1));
0017
0018 equazione(2)= -cost*(CL alfa av*(x(1)-alfa zero av)+CL de av*0.5*(x(4)+x(5)))*cos(x(1))...
0019 -x(2)*sin(x(4))-x(3)*sin(x(5))...
0020 +W*cos(x(1))...
0021 -cost*(CD0 av+k av*(CL alfa av*(x(1)-alfa zero av)+CL de av*0.5*(x(4)+x(5)))2^)*sin(x(1));
0022
0023 equazione(3)= x(2)*bt*sin(x(4))-x(3)*bt*sin(x(5))...
0024 +k engine*x(2)*cos(x(4))+k engine*x(3)*cos(x(5))...
0025 +costb*Cl da av*0.5*(x(4)-x(5))*cos(x(1))-costb*CN da av*0.5*(x(4)-x(5))*sin(x(1));
0026
0027 equazione(4)= -x(2)*lt*sin(x(4))-x(3)*lt*sin(x(5))...
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0028 +costm*(Cm0 av+CM alfa av*(x(1)-alfa zero av)+CM de av*0.5*(x(4)+x(5)))...
0029 +mac wing*(CM alfa av/CL alfa av)*cost*(CD0 av+k av*(CL alfa av*(x(1)-alfa zero av)+...
0030 CL de av*0.5*(x(4)+x(5)))2^)*sin(x(1));
0031
0032 equazione(5)= x(2)*bt*cos(x(4))-x(3)*bt*cos(x(5))...
0033 -k engine*x(2)*sin(x(4))-k engine*x(3)*sin(x(5))...
0034 +costb*CN da av*0.5*(x(4)-x(5))*cos(x(1))+costb*Cl da av*0.5*(x(4)-x(5))*sin(x(1));
B.10 sistema non lineare volo bv5.m
0001 % Calcolo delle condizioni di trim in volo traslato per V=8.5 m/s
0002
0003 function [equazione]=sistema non lineare volo bv5(x)
0004 global b bt W rho S mac wing V lt k engine CL alfa bv CM alfa bv Cl da bv CN da bv CM de bv
0005 global CL de bv Cm0 bv CD0 bv k bv alfa zero bv
0006
0007 V=25;
0008 cost=0.5*rho*S*V2^;
0009 costm=cost*mac wing;
0010 costb=cost*b;
0011
0012 % Equazioni di equilibrio
0013 equazione(1)= cost*(CL alfa bv*(x(1)-alfa zero bv)+CL de bv*0.5*(x(4)+x(5)))*sin(x(1))...
0014 +x(2)*cos(x(4))+x(3)*cos(x(5))...
0015 -W*sin(x(1))...
0016 -cost*(CD0 bv+k bv*(CL alfa bv*(x(1)-alfa zero bv)+CL de bv*0.5*(x(4)+x(5)))2^)*cos(x(1));
0017
0018 equazione(2)= -cost*(CL alfa bv*(x(1)-alfa zero bv)+CL de bv*0.5*(x(4)+x(5)))*cos(x(1))...
0019 -x(2)*sin(x(4))-x(3)*sin(x(5))...
0020 +W*cos(x(1))...
0021 -cost*(CD0 bv+k bv*(CL alfa bv*(x(1)-alfa zero bv)+CL de bv*0.5*(x(4)+x(5)))2^)*sin(x(1));
0022
0023 equazione(3)= x(2)*bt*sin(x(4))-x(3)*bt*sin(x(5))...
0024 +k engine*x(2)*cos(x(4))+k engine*x(3)*cos(x(5))...
0025 +costb*Cl da bv*0.5*(x(4)-x(5))*cos(x(1))-costb*CN da bv*0.5*(x(4)-x(5))*sin(x(1));
0026
0027 equazione(4)= -x(2)*lt*sin(x(4))-x(3)*lt*sin(x(5))...
0028 +costm*(Cm0 bv+CM alfa bv*(x(1)-alfa zero bv)+CM de bv*0.5*(x(4)+x(5)))...
0029 +mac wing*(CM alfa bv/CL alfa bv)*cost*(CD0 bv+k bv*(CL alfa bv*(x(1)-alfa zero bv)+...
0030 CL de bv*0.5*(x(4)+x(5)))2^)*sin(x(1));
0031
0032 equazione(5)= x(2)*bt*cos(x(4))-x(3)*bt*cos(x(5))...
0033 -k engine*x(2)*sin(x(4))-k engine*x(3)*sin(x(5))...
0034 +costb*CN da bv*0.5*(x(4)-x(5))*cos(x(1))+costb*Cl da bv*0.5*(x(4)-x(5))*sin(x(1));
B.11 trim e derivate.m
0001 % Calcolo delle condizioni di trim, dei coefficienti e delle derivate
0002 % aerodinamiche e di comando per le condizioni di volo considerate.
0003
0004 function [derivate,trim]=trim e derivate(h)
0005
0006 dati;
0007 global CL alfa CM alfa CM de CL de CN da Cl da Cm0 margine stabilita rho mac wing m V fan...
0008 V stallo alfa zero av alfa zero bv b bt W rho S mac wing V lt k engine CL alfa av CM alfa av...
0009 Cl da av CY da av CN da av CM de av CL de av Cm0 av CD0 av k av CL alfa bv CM alfa bv...
0010 Cl da bv CN da bv CM de bv CL de bv Cm0 bv CD0 bv k bv V motore CY da bv
0011
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0012 bassa velocita;
0013 alta velocita;
0014 trim hovering;
0015
0016 save hovering.mat V motore V stallo -append
0017 save flight cv 8.5.mat V fan V stallo -append
0018 save flight cv 25.mat V fan V stallo -append
0019
0020 % Calcolo delle derivate aerodinamiche e di comando
0021
0022 CL u=[0 0]; %nulle per ipotesi
0023 CD u=[0 0];
0024 Cm u=[0 0];
0025 CL alfa p=[0 0];
0026 CD alfa p=[0 0];
0027 Cm alfa p=[0 0];
0028
0029 CL=[CL alfa bv*alfa zero aer bv+CL de bv*0.5*(trim volo bv(4)+trim volo bv(5))...
0030 CL alfa av*alfa zero aer av+CL de av*0.5*(trim volo av(4)+trim volo av(5))];
0031 CD=[CD0 bv+k bv*CL(1)2^ CD0 av+k av*CL(2)2^];
0032 CD alfa=[2*k bv*CL(1)*CL alfa bv 2*k av*CL(2)*CL alfa av];
0033
0034 [Ix bv,Iy bv,Iz bv,Ixz bv]=inerzia fun(0); %in assi corpo
0035 [Ix av,Iy av,Iz av,Ixz av]=inerzia fun(0);
0036
0037 bv=8.5;
0038 av=25;
0039
0040 % derivate aerodinamiche
0041 Xu=[-rho*S*bv*(CD u(1)+3*CD(1))/(2*m) -rho*S*av*(CD u(2)+3*CD(2))/(2*m)]; %[1/s]
0042 Xw=[-rho*S*bv*(CD alfa(1)-CL(1))/(2*m) -rho*S*av*(CD alfa(2)-CL(2))/(2*m)]; %[1/s]
0043
0044 Zu=[-rho*S*bv*(CL u(1)+2*CL(1))/(2*m) -rho*S*av*(CL u(2)+2*CL(2))/(2*m)]; %[1/s]
0045 Zw=[-rho*S*bv*(CL alfa bv+CD(1))/(2*m) -rho*S*av*(CL alfa av+CD(2))/(2*m)]; %[1/s]
0046 Zw p=[-rho*S*mac wing*CL alfa p(1)/(4*m) -rho*S*mac wing*CL alfa p(2)/(4*m)];
0047 Zq=[-rho*S*bv2^*CL q bv/(2*m) -rho*S*av2^*CL q av/(2*m)]; %[m/s]
0048
0049 Mu =[rho*S*mac wing*bv*Cm u(1)/(2*Iy bv) rho*S*mac wing*av*Cm u(2)/(2*Iy av)]; %[1/ms]
0050 Mw =[rho*S*mac wing*bv*CM alfa bv/(2*Iy bv) rho*S*mac wing*av*CM alfa av/(2*Iy av)]; %[1/ms]
0051 Mw p=[rho*S*mac wing*Cm alfa p(1)/(2*Iy bv) rho*S*mac wing*Cm alfa p(2)/(2*Iy av)]; %[1/m]
0052 Mq=[rho*S*mac wing*bv2^*CM q bv/(2*Iy bv) rho*S*mac wing*av2^*CM q av/(2*Iy av)]; %[1/s]
0053
0054 Yb=[rho*S*bv2^*Cy beta bv/(2*m) rho*S*av2^*Cy beta av/(2*m)]; %[m/s]
0055 Yv=[Yb(1)/bv Yb(2)/av]; %[1/s]
0056 Yp=[rho*S*bv2^*Cy p bv/(2*m) rho*S*av2^*Cy p av/(2*m)]; %[m/s]
0057 Yr=[rho*S*bv2^*Cy r bv/(2*m) rho*S*av2^*Cy r av/(2*m)]; %[m/s]
0058
0059 Lb=[rho*S*bv2^*b*Cl beta bv/(2*Ix bv) rho*S*av2^*b*Cl beta av/(2*Ix av)]; %[1/s2^]
0060 Lv=[Lb(1)/bv Lb(2)/av]; %[1/ms]
0061 Lp=[rho*S*bv2^*b*Cl p bv/(2*Ix bv) rho*S*av2^*b*Cl p av/(2*Ix av)]; %[1/s]
0062 Lr=[rho*S*bv2^*b*Cl r bv/(2*Ix bv) rho*S*av2^*b*Cl r av/(2*Ix av)]; %[1/s]
0063
0064 Nb=[rho*S*bv2^*b*Cn beta bv/(2*Iz bv) rho*S*av2^*b*Cn beta av/(2*Iz av)]; %[1/s2^]
0065 Nv=[Nb(1)/bv Nb(2)/av]; %[1/ms]
0066 Np=[rho*S*bv2^*b*Cn p bv/(2*Iz bv) rho*S*av2^*b*Cn p av/(2*Iz av)]; %[1/s]
0067 Nr=[rho*S*bv2^*b*Cn r bv/(2*Iz bv) rho*S*av2^*b*Cn r av/(2*Iz av)]; %[1/s]
0068
0069 Delta bv=1-Ixz bv2^/(Ix bv*Iz bv);
0070 Delta av=1-Ixz av2^/(Ix av*Iz av);
0071
0072 % derivate con apice
0073 Lb apice =[(Lb(1)+Ixz bv/Ix bv*Nb(1))/Delta bv (Lb(2)+Ixz av/Ix av*Nb(2))/Delta av]; %[1/s2^]
0074 Lv apice = [Lb apice(1)/bv Lb apice(2)/av]; %[1/s]
0075 Nb apice =[(Nb(1)+Ixz bv/Iz bv*Lb(1))/Delta bv (Nb(2)+Ixz av/Iz av*Lb(2))/Delta av]; %[1/s2^]
0076 Nv apice= [Nb apice(1)/bv Nb apice(2)/av];%[1/s]
0077
0078 Lp apice =[(Lp(1)+Ixz bv/Ix bv*Np(1))/Delta bv (Lp(2)+Ixz av/Ix av*Np(2))/Delta av]; %[1/s]
0079 Np apice =[(Np(1)+Ixz bv/Iz bv*Lp(1))/Delta bv (Np(2)+Ixz av/Iz av*Lp(2))/Delta av]; %[1/s]
0080
0081 Lr apice =[(Lr(1)+Ixz bv/Ix bv*Nr(1))/Delta bv (Lr(2)+Ixz av/Ix av*Nr(2))/Delta av]; %[1/s]
0082 Nr apice =[(Nr(1)+Ixz bv/Iz bv*Lr(1))/Delta bv (Nr(2)+Ixz av/Iz av*Lr(2))/Delta av]; %[1/s]
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0083
0084 % derivate di comando
0085 Z de=[-rho*S*bv2^*CL de bv/(2*m) -rho*S*av2^*CL de av/(2*m)]; %[m/s2^]
0086 M de=[rho*S*bv2^*mac wing*CM de bv/(2*Iy bv) rho*S*av2^*mac wing*CM de av/(2*Iy av)]; %[1/s2^]
0087 L da=[rho*S*bv2^*b*Cl da bv/(2*Ix bv) rho*S*av2^*b*Cl da av/(2*Ix av)]; %[1/s]
0088 N da=[rho*S*bv2^*b*CN da bv/(2*Iz bv) rho*S*av2^*b*CN da av/(2*Iz av)]; %[1/s]
0089
0090
0091 % OUTPUT
0092 trim.flight.alfa geom=[trim struttura bv(1) trim struttura av(1)];
0093 trim.flight.alfa zero aer=rad2deg([alfa zero aer bv alfa zero aer av]);
0094 trim.flight.T s=[trim struttura bv(2) trim struttura av(2)];
0095 trim.flight.T d=[trim struttura bv(3) trim struttura av(3)];
0096 trim.flight.delta s=[trim struttura bv(4) trim struttura av(4)];
0097 trim.flight.delta d=[trim struttura bv(5) trim struttura av(5)];
0098 trim.flight.rpm fan=0;
0099 trim.flight.rpm s=[rpm s bv rpm s av];
0100 trim.flight.rpm d=[rpm d bv rpm d av];
0101 trim.flight.Volt s=[volt trim s bv volt trim s av];
0102 trim.flight.Volt d=[volt trim d bv volt trim d av];
0103 trim.flight.V fan=[0 0];
0104 trim.flight.inerzia assi stab bv=inerzia bv;
0105 trim.flight.inerzia assi stab av=inerzia av;
0106 trim.flight.alfa zero bv=rad2deg(alfa zero bv);
0107 trim.flight.alfa zero av=rad2deg(alfa zero av);
0108 trim.flight.teta 0=[THETA bv THETA av];
0109
0110 trim.hovering.L fan=trim hovering struttura(1);
0111 trim.hovering.T s hovering=trim hovering struttura(2);
0112 trim.hovering.T d hovering=trim hovering struttura(3);
0113 trim.hovering.delta s hovering=trim hovering struttura(4);
0114 trim.hovering.delta d hovering=trim hovering struttura(5);
0115 trim.hovering.rpm fan hovering=rpm f hovering;
0116 trim.hovering.rpm s hovering=rpm s hovering;
0117 trim.hovering.rpm d hovering=rpm d hovering;
0118 trim.hovering.Volt fan hovering=volt fan hovering;
0119 trim.hovering.Volt s hovering=volt s hovering;
0120 trim.hovering.Volt d hovering=volt d hovering;
0121
0122 derivate.flight.CL=[CL];derivate.flight.CD=[CD];derivate.flight.CD0=[CD0 bv CD0 av];
0123 derivate.flight.k=[k bv k av];derivate.flight.Reynolds=[Re bv Re av];
0124 derivate.flight.E max=mean([1/(2*sqrt(CD0 bv*k bv)) 1/(2*sqrt(CD0 av*k av))]);
0125 derivate.flight.CLE max=mean([sqrt(CD0 bv/k bv) sqrt(CD0 av/k av)]);derivate.flight.N da=N da;
0126 derivate.flight.VE max=sqrt(W/(0.5*atmos(h,’rho’)*S*derivate.flight.CLE max));
0127 derivate.flight.CL alfa=[CL alfa bv CL alfa av];derivate.flight.CL de=[CL de bv CL de av];
0128 derivate.flight.Cm0=[Cm0 bv Cm0 av];derivate.flight.Cm alfa=[CM alfa bv CM alfa av];
0129 derivate.flight.Cm de=[CM de bv CM de av];derivate.flight.CN da=[CN da bv CN da av];
0130 derivate.flight.margine stabilita percentuale=[margine stabilita bv margine stabilita av];
0131 derivate.flight.margine stabilita=[margine stabilita bv*mac wing margine stabilita av*mac wing];
0132 derivate.flight.Cl da=[Cl da bv Cl da av];derivate.flight.CY da=[CY da bv CY da av];
0133 derivate.flight.CL q=[CL q bv CL q av];derivate.flight.CD q=[CD q bv CD q av];
0134 derivate.flight.Cm q=[CM q bv CM q av];derivate.flight.Cy b=[Cy beta bv Cy beta av];
0135 derivate.flight.Cl b=[Cl beta bv Cl beta av];derivate.flight.Cn b=[Cn beta bv Cn beta av];
0136 derivate.flight.Cy p=[Cy p bv Cy p av];derivate.flight.Cl p=[Cl p bv Cl p av];
0137 derivate.flight.Cn p=[Cn p bv Cn p av];derivate.flight.Cy r=[Cy r bv Cy r av];
0138 derivate.flight.Cl r=[-Cl r bv Cl r av];derivate.flight.Cn r=[Cn r bv Cn r av];
0139 derivate.flight.CL u=CL u;derivate.flight.CD u=CD u;derivate.flight.Cm u=Cm u;
0140 derivate.flight.CLa p=CL alfa p;derivate.flight.CDa p=CD alfa p;derivate.flight.Cma p=Cm alfa p;
0141 derivate.flight.Xu=Xu;derivate.flight.Xw=Xw;derivate.flight.Zu=Zu;derivate.flight.Zw=Zw;
0142 derivate.flight.Zw p=Zw p;derivate.flight.Zq=Zq;derivate.flight.Mu=Mu;derivate.flight.Mw=Mw;
0143 derivate.flight.Mw p=Mw p;derivate.flight.Mq=Mq;derivate.flight.Yb=Yb;derivate.flight.Yv=Yv;
0144 derivate.flight.Yp=Yp;derivate.flight.Yr=Yr;derivate.flight.Lb=Lb;derivate.flight.Lp=Lp;
0145 derivate.flight.Lr=Lr;derivate.flight.Lv=Lv;derivate.flight.Nb=Nb;derivate.flight.Np=Np;
0146 derivate.flight.Nr=Nr;derivate.flight.Lb apice=Lb apice;derivate.flight.Lv apice=Lv apice;
0147 derivate.flight.Nb apice=Nb apice;derivate.flight.Nv apice=Nv apice;derivate.flight.Z de=Z de;
0148 derivate.flight.Lp apice=Lp apice;derivate.flight.Np apice=Np apice;derivate.flight.M de=M de;
0149 derivate.flight.Lr apice=Lr apice;derivate.flight.Nr apice=Nr apice;derivate.flight.L da=L da;
0150 save derivate.mat derivate
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B.12 trim hovering.m
0001 % Calcolo delle condizioni di trim in hovering
0002 global V fan T fan V ingresso V motore T motore trim hov
0003
0004 x start hovering=[6 0.5 0.2 -0.01 0.01];
0005 options=optimset(’display’,’off’,’TolFun’,1e-10,’Jacobian’,’off’...
0006 ,’MaxFunEvals’,100000,’maxiter’,100000);
0007 [x hovering,FVAL,EXITFLAG,OUTPUT,JACOB]=fsolve(@sistema non lineare hovering,...
0008 x start hovering,options);
0009
0010 trim hovering struttura=[x hovering(1)/g*1000 x hovering(2)/g*1000 ...
0011 x hovering(3)/g*1000 rad2deg(x hovering(4)) rad2deg(x hovering(5))];
0012
0013 trim hov=[x hovering(1) x hovering(2) x hovering(3) x hovering(4) x hovering(5)];
0014
0015 % OUTUT
0016 rpm f hovering=interp1(T fan,rpm fan,trim hov(1));
0017 rpm s hovering=interp1(T motore,rpm motore,trim hov(2));
0018 rpm d hovering=interp1(T motore,rpm motore,trim hov(3));
0019 L fan 0=trim hov(1);
0020 T s 0=trim hov(2);
0021 T d 0=trim hov(3);
0022 delta s 0=trim hov(4);
0023 delta d 0=trim hov(5);
0024 volt s hovering=interp1(V motore T motore,V ingresso,trim hov(2));
0025 volt d hovering=interp1(V motore T motore,V ingresso,trim hov(3));
0026 volt fan=interp1(V fan T fan,V ingresso,trim hov(1));
0027 volt fan hovering=volt fan;
0028 volt s 0=volt s hovering;
0029 volt d 0=volt d hovering;
0030 rpm f 0=rpm f hovering;
0031 rpm s 0=rpm s hovering;
0032 rpm d 0=rpm d hovering;
0033 alfa zero aer=0;
0034 alfa zero geom=0;
0035 VBX0=0;
0036 VBY0=0;
0037 VBZ0=0;
0038 PSI0=0;
0039 PHI0=0;
0040 THETA0=0;
0041 H0=h;
0042
0043
0044 save hovering.mat L fan 0 T s 0 T d 0 delta s 0 delta d 0 rpm f 0...
0045 rpm s 0 rpm d 0 alfa zero aer alfa zero geom VBX0 VBY0...
0046 VBZ0 H0 PSI0 PHI0 THETA0 volt fan volt s 0 volt d 0
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